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RÉSUMÉ 
Dans un contexte mondial où les ressources énergétiques commencent à se faire rares, 
beaucoup de recherches se font sur l’amélioration de l’efficacité thermique et de la densité de 
puissance des sources d’énergie existantes. Ainsi, un projet de développement d’une 
microturbine à gaz avec une architecture de nouveau genre permettant d’augmenter la densité 
de puissance tout en réduisant les coûts a vu le jour. 
 
La recherche proposée dans le présent document se concentre sur la conception et la 
caractérisation d’une chambre de combustion et d’un banc d’essai pour la turbine SRGT-2. 
 
Une chambre de combustion à écoulement inverse est conçue et caractérisée 
expérimentalement. Un modèle 0D de la chambre est tout d’abord fait. Par la suite, une 
optimisation numérique est faite jusqu’à l’atteinte des objectifs de conception. Finalement, la 
chambre de combustion est testée durant 30 secondes avec de l’hydrogène comme carburant. 
Une température de sortie de la chambre de combustion de 1000 K a été maintenue avec une 
efficacité de combustion de plus de 85%. 
 
Le banc d’essai conçu pour le projet de recherche utilise un démarreur électropneumatique 
permettant d’accélérer le prototype jusqu’à 102 000 RPM. Le module fluide est la partie du 
banc d’essai qui contient les différentes parties de la turbine SRGT-2 comme le rotor, les 
stators et la chambre de combustion. Le module est instrumenté dans le but d’obtenir une 
caractérisation complète de la turbine. Sa configuration modulaire permet aussi de caractériser 
chacune des composantes individuellement en changeant certaines sections. 
 
Mots-clés : Turbine à gaz, microturbine, statoréacteur, chambre de combustion, banc d’essai, 
Supersonic Rim-Rotor Gas Turbine (SRGT) 
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CHAPITRE 1 INTRODUCTION 
Les microturbines à gaz sont des unités pouvant produire une puissance de quelques watts 
jusqu’à quelques centaines kilowatts. Leur utilisation commence à se répandre de plus en plus, 
par exemple, dans la production d’énergie décentralisée ou dans un cycle de cogénération. Les 
principaux avantages des microturbines par rapport aux moteurs à piston conventionnels sont : 
la grande densité de puissance, le faible nombre de pièces mobiles et les faibles coûts 
d’opération. En cycle normal, l’efficacité thermique des microturbines varie entre 20 % et 
35 %. Lorsqu’elles sont utilisées en cycle de cogénération, l’efficacité thermique peut monter 
jusqu’à 80 % (Gas turbine, 2012).  
 
Avec ce segment de marché grandissant, il devient intéressant de développer une microturbine 
qui se démarque par sa simplicité et son faible coût de fabrication. C’est dans cette optique 
qu’un projet de développement d’une microturbine à gaz de type Supersonic Rim-Rotor Gas 
Turbine (SRGT) est en route avec le groupe de recherche CAMUS. Ce projet est une 
continuité des recherches qui ont été faites sur R4E (Picard, 2011) (Rancourt, 2011). 
 
SRGT, illustré à la figure 1.2 b), propose une architecture en étages avec le compresseur en 
périphérie et la turbine au centre. Un rim-rotor est placé en périphérie pour reprendre les 
efforts centrifuges dus aux hautes vitesses de rotation. Le rim-rotor est un anneau fait de 
filaments de carbone à haute rigidité imprégnés d’un polymère à haute température. 
 
Le moteur SRGT utilise le principe des statoréacteurs, présenté à la figure 1.1. Dans un 
statoréacteur, l’écoulement d’air supersonique est tout d’abord comprimé par une série 
d’ondes de choc. Ensuite, un carburant est ajouté et brûlé dans la chambre de combustion afin 
d’ajouter de l’énergie thermique au système. Finalement, les gaz chauds sont détendus dans la 
turbine et sortent du moteur à une plus grande vitesse qu’à l’entrée. La différence de vitesse 






























Figure 1.1 - Schéma d'un statoréacteur 
 
Sur le moteur SRGT, un statoréacteur est replié sur lui-même, tel qu’illustré à la figure 1.2 a). 
Un rotor est utilisé pour accélérer l’air à des vitesses supersoniques avant de l’envoyer vers 
l’entrée du statoréacteur. À la sortie du statoréacteur, les gaz chauds accélérés sont envoyés 
vers la partie centrale du rotor, le rotor turbine, pour en retirer l’énergie et la convertir en 
couple. La puissance rotative créée peut finalement être récupérée à l’arbre pour effectuer un 








Rotor    
Un statoréacteur linéaire,
replié sur lui-même






Figure 1.2 – a) Schéma d’une turbine SRGT et b) rotor concentrique SRGT 
 
Des essais ont déjà été faits sur une première version de la turbine : SRGT-1. Aucune 
puissance positive n’a pu être produite à cause de problèmes reliés à la combustion et à la 
compression. Les problèmes n’ont pas permis à la turbine de démarrer. Il a donc été décidé de 
concentrer les recherches sur ces deux principaux points afin d’atteindre l’objectif de produire 
une puissance nette positive avec la prochaine version : SRGT-2. Le travail est fait en 




la turbine. La présente recherche se concentre sur la chambre de combustion et le banc d’essai 
pour tester et caractériser la turbine SRGT-2. 
 
Le but du présent travail est de concevoir, analyser et tester une chambre de combustion qui 
permettra d’atteindre l’objectif de produire une puissance nette positive en régime permanent. 
Un modèle empirique 0D est tout d’abord utilisé pour faire le dimensionnement préliminaire. 
Ensuite, des analyses numériques permettent de raffiner la conception et prédire les 
performances de la chambre de combustion. Finalement, un banc d’essai est conçu afin de 
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CHAPITRE 2 ÉTAT DE L’ART 
Cette section est un aperçu critique du domaine des microturbines. Les bases théoriques sur les 
chambres à combustion sont expliquées, suivies par une présentation des principaux 
paramètres de conception. 
 
 Types de chambre de combustion 2.1
Il existe principalement trois types de chambre de combustion dans les turbines à gaz. Le 
choix dépend principalement des besoins auxquels la turbine doit répondre. La figure 2.1 
montre les trois types : l’annulaire, le tubulaire et le tuboannulaire. La zone hachurée illustre 
les endroits chauds où la combustion a lieu. Les deux principaux types utilisés sont la chambre 
de combustion annulaire et tubulaire, aussi appelée Can. Le tuboannulaire est un croisement 
entre les deux autres types. 
 
 
Figure 2.1 - Illustration des trois principaux types de chambre de combustion (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
La zone chaude de la chambre de combustion est délimitée par un grillage, appelé la chemise. 
Elle permet à l’air de pénétrer la zone de combustion sous forme de jet, et ainsi assurer une 
combustion stable. La chemise est représentée à la figure 2.2. 
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Figure 2.2 - Représentation schématique d'une chambre de combustion annulaire (Gas turbine, 2012) 
 
2.1.1 Chambre de combustion annulaire 
Dans la chambre de combustion annulaire, la chemise est placée de façon concentrique dans le 
boitier où l’air s’écoule. La figure 2.3 montre les différentes composantes. La chambre de 
combustion annulaire est principalement utilisée dans l’aviation puisqu’elle permet d’utiliser 
la totalité du volume disponible pour la combustion dans l’enveloppe du moteur. La turbine 


















Figure 2.3 - Représentation d'une chambre de combustion annulaire 
 
Dans une chambre de combustion annulaire, les pertes de pression totale causées par le 
passage de l’air à travers la chemise sont plus faibles que pour les deux autres configurations. 
Par contre, les charges en flambage sont très grandes sur le diamètre extérieur de la chemise, 





Le principal inconvénient de la chambre à combustion annulaire est que les essais doivent être 
faits sur un modèle complet de la chambre. Il faut donc un banc de test capable de fournir le 
débit massique d’air total à la pression et la température d’opération de la turbine. Les bancs 
d’essai sont donc très gros et très coûteux (Lefebvre & Ballal, 2010). 
 
2.1.2 Chambre de combustion tubulaire 
La chambre de combustion tubulaire est l’un des premiers types qui a été utilisé dans les 
turbines dans les années 1940 (Lefebvre & Ballal, 2010). Il est composé de 6 à 16 tubes 
indépendants qui comprennent chacun un boitier et une chemise. Chacun des tubes a son 
propre système d’injection de carburant et système d’allumage. La figure 2.4 montre un 





Figure 2.4 - Représentation d'une chambre de combustion tubulaire (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
La chambre de combustion tubulaire est plus lourde que l’annulaire puisqu’elle n’utilise pas la 
totalité de l’espace disponible dans l’enveloppe du moteur. Le type tubulaire doit donc être 
plus long pour offrir le même volume de combustion que l’annulaire. La chambre tubulaire 
doit aussi avoir un système d’injection et d’allumage plus complexe puisque chaque tube doit 
en être équipé (Walsh & Fetcher, 2004). Cela en fait un type inapplicable pour l’aviation, où le 
poids et le volume sont très importants. Pour les applications industrielles, où l’espace et la 
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masse sont moins importants, le tubulaire est très intéressant puisqu’il est possible de changer 
un seul tube lors de l’entretien. 
 
La chambre de combustion tubulaire offre la possibilité de tester un seul tube pour la 
caractérisation. Cela permet donc d’avoir un banc d’essai moins coûteux qui ne fournit qu’une 
partie du débit d’air à la pression et température d’opération (Lefebvre & Ballal, 2010). 
 
2.1.3 Chambre de combustion tuboannulaire 
Le type tuboannulaire est un hybride entre les types annulaire et tubulaire. Entre 6 et 10 
chemises sont placées dans un seul boitier annulaire. L’objectif est de combiner la compacité 
d’une chambre annulaire avec la résistance structurale d’une chambre tubulaire. Encore une 
fois, plusieurs systèmes d’injection de carburant et d’allumage sont nécessaires pour alimenter 
chacun des tubes, ce qui en fait un système lourd, mais moindre que le tubulaire (Walsh & 






Figure 2.5 - Représentation d'une chambre de combustion tuboannulaire (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
La chambre tuboannulaire est peu utilisée dans l’aéronautique mais elle offre les mêmes 
avantages que le type tubulaire pour l’industriel. Un désavantage qu’il partage avec le type 
tubulaire, est l’utilisation d’interconnecteurs reliant chacun des tubes. Ils servent à uniformiser 




s’agit d’une pièce difficile à concevoir puisqu’elle relie les parties chaudes des chambres sans 
aucun écoulement d’air pour aider le refroidissement de la paroi du tube. Comme le type 
tubulaire, le type tuboannulaire peut lui aussi être testé à l’aide d’une partie de la chambre 
complète, permettant de diminuer le débit d’air nécessaire. Finalement, à cause de sa 
distribution d’air complexe qui doit être la même entre chacun des tubes, la conception du 
diffuseur à l’entrée de la chambre de combustion tuboannulaire est complexifiée (Lefebvre & 
Ballal, 2010). 
 
Pour les microturbines, la chambre de combustion annulaire est souvent priorisée pour sa 
compacité, ce qui permet de diminuer la longueur de l’arbre. En plus, la fabrication est 
facilitée puisque l’annulaire utilise moins de pièces que les types tubulaire et tuboannulaire. 
Finalement, puisque l’espace est limité dans les microturbines, l’utilisation d’un seul système 
d’allumage est priorisée pour la chambre de combustion. 
 
 Configurations de chambre de combustion 2.2
En plus des trois types de chambre de combustion, il existe deux configurations : à écoulement 
direct et à écoulement inverse. Les deux configurations sont applicables à chacun des types de 
chambre à combustion. Dans la configuration à écoulement direct, l’écoulement dans la 
chemise est dans la même direction que l’écoulement entrant dans la chambre de combustion, 
tel qu’illustré par la figure 2.6 a). Dans la configuration à écoulement inverse, l’écoulement 
dans la chemise est dans le sens inverse de l’écoulement entrant. Par contre, la sortie n’est pas 
nécessairement dans le sens opposé, comme le montre la figure 2.6 b). 
 
Sortie du 








Figure 2.6 - Représentation schématique d'une chambre de combustion à a) écoulement direct et b) écoulement inverse 
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Le choix entre les deux configurations influence principalement le dimensionnement de la 
turbine. Avec un écoulement direct, le moteur est plus petit en diamètre, mais plus long. À 
l’opposé, avec l’écoulement inverse, il est plus gros en diamètre et plus court en longueur. 
Lorsqu’un compresseur centrifuge est utilisé, l’écoulement inverse est souvent choisi puisqu’il 
est déjà placé en périphérie du moteur. Une redirection de l’écoulement n’est pas nécessaire 
avant l’entrée dans la chambre de combustion. 
 
Pour les microturbines, l’écoulement inverse est souvent privilégié pour diminuer le plus 
possible la longueur de l’arbre et ainsi éviter les problèmes de débalancement. Un problème 
important relié à l’écoulement inverse est qu’il a un haut ratio surface-volume, ce qui 
augmente les problèmes de refroidissement des parois de la chemise. 
 
 Composantes d’une chambre à combustion 2.3
Une chambre de combustion est divisée en plusieurs parties illustrées à la figure 2.7. Dans le 




















Figure 2.7 - Schéma des différentes composantes d'une chambre de combustion 
 
2.3.1 Diffuseur 
Le diffuseur est utilisé pour réduire la vitesse de l’écoulement à la sortie du compresseur. 




pression statique. Une vitesse de Mach 0,1 est désirable à la sortie du diffuseur et dans les 
passages entre le boitier et la chemise (Walsh & Fetcher, 2004). 
 
Il existe deux types de diffuseurs : le diffuseur aérodynamique et le diffuseur à décharge. Le 
diffuseur aérodynamique utilise un long divergent pour récupérer le maximum de pression 
dynamique. Il est capable de réduire la vitesse de sortie du compresseur d’environ 35 % 
(Lefebvre & Ballal, 2010) avant de séparer l’écoulement en trois parties, tel qu’illustré dans la 
figure 2.8 a). Les deux passages extérieurs transportent l’air autour de la chemise, tout en 
continuant à ralentir l’écoulement. Le passage central dirige l’air vers le dôme de la chemise 




Figure 2.8 - a) Diffuseur aérodynamique; b) Diffuseur à décharge (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
Le diffuseur à décharge utilise un changement soudain de section pour ralentir l’écoulement. 
Un petit diffuseur ralentit partiellement l’écoulement avant d’être déchargé dans une plus 
grande zone, tel qu’illustré dans la figure 2.8 b). Le diffuseur à décharge est souvent préféré 
puisqu’il offre une plus grande tolérance à la variation de vitesse en entrée. Il est aussi plus 
compact que le diffuseur aérodynamique. Par contre, les zones de recirculation créées par le 
changement de section soudain causent beaucoup de pertes de pression totales. Le diffuseur 
aérodynamique cause généralement moins de pertes de pression totale (Lefebvre & Ballal, 
2010). 
 
2.3.2 Zone primaire 
La principale fonction de la zone primaire est d’accrocher la flamme. Elle doit fournir 
suffisamment de temps, de température et de turbulence pour avoir une combustion 
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essentiellement complète du mélange air-carburant. Pour y arriver, une recirculation des gaz 
chauds, telle qu’illustrée dans la figure 2.9, est générée afin de fournir un allumage constant 
des nouveaux gaz entrants. La recirculation est formée à l’aide de coupelles rotatives et/ou de 
trous d’injection d’air de la zone secondaire. 
 
 
Figure 2.9 - Représentation de la recirculation dans la zone primaire (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
La zone primaire utilise entre 25-45 % (Walsh & Fetcher, 2004) de l’écoulement disponible 
dans la chambre de combustion. Le débit massique d’air est choisi dans le but d’avoir un ratio 
d’équivalence de la zone primaire légèrement au-dessus du ratio stœchiométrique, afin de 
prévenir une extinction de la flamme à basse puissance (Walsh & Fetcher, 2004). Pour assurer 
une bonne stabilité de combustion, la vitesse axiale moyenne de l’écoulement est relativement 
faible, entre Mach 0,02 et 0,05 (Walsh & Fetcher, 2004). 
 
2.3.3 Zone secondaire 
Le rôle de la zone secondaire est de compléter la combustion. À la sortie de la première zone, 
il y a présence de monoxyde de carbone, de dihydrogène et d’autres produits d’hydrocarbures 
non brulés. Il est donc important de les éliminer le plus possible avant de les rejeter dans l’air.  
 
La zone secondaire utilise la quantité d’air nécessaire pour descendre le ratio stœchiométrique 
à 0,6 (Walsh & Fetcher, 2004). L’air utilisé pour le refroidissement de la première zone doit 
être pris en compte dans le calcul. La vitesse axiale moyenne de l’écoulement varie entre 





2.3.4 Zone de dilution 
L’objectif de la zone de dilution est d’abaisser la température à un niveau tolérable pour les 
ailettes de la turbine. La zone de dilution doit aussi fournir une distribution radiale de 
température acceptable pour l’ailette de la turbine. Pour offrir une bonne distribution de 
température, il est suggéré d’utiliser une longue zone de dilution avec une grande pénétration 
de jet. Un ratio de la longueur de la zone de dilution sur le diamètre la chemise entre 1,5 et 1,8 
offre une bonne distribution en sortie (Lefebvre & Ballal, 2010). 
 
2.3.5 Refroidissement de la paroi de la chemise 
Puisque la chemise de la chambre de combustion est soumise à des charges provenant de la 
différence de pression de part et d’autre de la paroi, il est important que la température de la 
chemise ne soit pas trop haute, pour prévenir le fluage. Plusieurs techniques de 
refroidissement sont utilisées à l’intérieur de la chemise pour prévenir le fluage. La majorité 
des techniques utilisent une partie du débit d’air pour former une couche froide le long de la 
paroi interne de la chemise. 
 
La première technique est l’utilisation de bandes de refroidissement perforées qui redirigent 
l’air le long de la paroi. Jusqu’à 20 % (Lefebvre & Ballal, 2010) du débit d’air total peut être 
utilisé dans les bandes. La figure 2.10 montre plusieurs types de bandes de refroidissement 
utilisées dans les turbines commerciales. 
 
Figure 2.10 - Différentes configurations de bandes de refroidissement (Lefebvre & Ballal, 2010) 
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Une seconde technique utilisée est le refroidissement par écoulement à angle. Des trous sont 
percés à un angle de 20° et plus dans la chemise. La technique permet de réduire la quantité 
d’air nécessaire pour le refroidissement de 30 % (Lefebvre & Ballal, 2010). Par contre, le 
refroidissement par écoulement en angle force l’augmentation de l’épaisseur de la chemise 
pour permettre de percer les trous en angle et pour prévenir le flambage. 
 
Une dernière technique utilisée est l’ajout d’une barrière thermique sur la paroi interne de la 
chemise en y ajoutant un matériau réfractaire. Elle n’est pas utilisée en aviation puisque le 
matériau augmente la masse de la chambre de combustion. Le matériau réfractaire permet 
d’abaisser la température du matériau de la chemise de 100K (Centre for Environmental Risks 
and Futures : Cranfield University, 2011), si la chaleur est bien évacuée sur la surface 
extérieure de la chemise. 
 
Dans les microturbines, le refroidissement de paroi est très difficile à faire puisqu’il doit se 
faire sur une grande surface dans un petit espace. Les techniques de refroidissement par bande 
ne sont pas appropriées à cause du manque d’espace et de la difficulté de fabrication à une 
petite échelle. Lorsque nécessaire, le refroidissement par écoulement à angle est une solution 
adaptée pour les microturbines puisqu’elle est facile à mettre en œuvre et elle permet de 
diminuer la quantité d’air utilisée pour refroidir (Lefebvre & Ballal, 2010). 
 
2.3.6 Injection du carburant 
Il existe principalement deux types de carburant utilisés dans l’industrie : les carburants 
liquides et gazeux. Les carburants liquides sont vaporisés en fines gouttelettes pour 
homogénéiser le mélange air carburant. Pour les carburants gazeux, le système est simplifié 
puisque le carburant est déjà dans la bonne phase pour être mélangé avec l’air. Le stockage 
des carburants gazeux est parfois plus compliqué puisque le gaz doit être liquéfié ou mis sous 
de très hautes pressions. 
 
Les carburants gazeux montrent aussi une certaine sensibilité au taux de mélange dans la zone 
de combustion. Un taux de mélange trop élevé produit une limite de stabilité mince, qui rend 




Le taux de mélange est la vitesse à laquelle des produits hétérogènes se mélangent. Il est 
donné par le produit de la diffusivité turbulente, l’aire de la zone de mélange et le gradient de 
densité entre les deux gaz (Lefebvre & Ballal, 2010). Le taux de mélange, en kg/s, est calculé 
à l’aide de l’équation (2.1) où Uj est la vitesse limite de régime turbulent en m/s, l est la 
longueur de mélange en mètre et ρ la densité du gaz en kg/m³ (Lefebvre & Ballal, 2010).  
 ²jtaux de mélange U l ρ=   (2.1) 
Plusieurs méthodes existent pour l’injection de carburant gazeux dans une chambre de 
combustion : des trous simples, des fentes, des coupelles rotatives ou des tuyères de Venturi. 
Une bonne description de ces méthodes est faite par Winterfield et coll. dans le chapitre sur 
l’injection du livre de Mellor (Winterfeld, Eickhoff, & Depooter, 1990). 
 
 Paramètres de conception 2.4
Plusieurs critères influencent la conception d’une chambre de combustion. Le tableau suivant 
en présente quelques-uns. Dans le cadre de ce projet, les pertes de pression, l’efficacité de 
combustion et le facteur de motif sont abordés. Il est aussi important d’avoir une bonne 
stabilité de combustion sur toute la plage d’opération afin d’éviter les problèmes d’instabilité 
rencontrés avec SRGT-1. 
 
Tableau 2.1 - Critères de conception pour une chambre de combustion 
Efficacité de combustion Facilité de fabrication 
Stabilité de combustion Minimiser le coût de fabrication 
Minimiser les émissions de gaz 
nocifs 
Dimensions et formes 
compatibles avec la turbine 
Allumage facile et fiable Facilité de maintenance 
Minimiser les pertes de pression Longue durée de vie 
Distribution de la température à la 
sortie le plus uniforme possible. 
Possibilité d’utiliser différents 
types de carburant 
 
2.4.1 Pertes de pressions 
Comme le rapport de pression disponible à l’entrée de la chambre de combustion est limité 
dans une microturbine, il est important de minimiser les pertes de pression afin de maximiser 
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la puissance produite par la turbine. Dans une chambre de combustion, les pertes de pression 
totale (ΔP3-4) sont principalement dues aux pertes dans le diffuseur (ΔPdiff) et dans la chemise 
(ΔPL). Les pertes totales de la chambre de combustion sont calculées à l’aide de l’équation 
(2.4), où qref est une pression dynamique de référence. La pression dynamique de référence est 


















=   (2.3) 






= +   (2.4) 
où ρ3 est la densité à l’entrée de la chambre de combustion, ṁ est le débit massique d’air 
entrant, Uref est la vitesse du gaz de référence dans la chemise et Ach est l’aire de section de la 
chemise. 
 
Les pertes de pression totale varient généralement entre 4 et 8 % (Lefebvre & Ballal, 2010). Il 
est important de minimiser les pertes dans le diffuseur le plus possible, puisqu’elles 
n’apportent aucun bénéfice sur les performances de la chambre de combustion. Les pertes de 
pression associées à la chemise sont directement reliées au diamètre des trous dans la chemise. 
Les pertes associées aux trous doivent aussi être minimisées. Par contre, elles aident à la 
pénétration du jet d’air froid dans l’écoulement à l’intérieur de la chemise.  
 
2.4.2 Efficacité de combustion 
L’efficacité de combustion est définie comme le ratio de carburant brûlé sur la quantité de 
carburant injectée. Il est important d’atteindre une bonne efficacité de combustion afin d’éviter 
les émissions d’hydrocarbures non brûlés et de monoxyde de carbone. Une efficacité de plus 
de 90 % est généralement recherchée sur toute l’enveloppe opérationnelle d’une turbine 
(Walsh & Fetcher, 2004). 
 
Durant les premières années de développement des turbines à gaz, plusieurs essais ont permis 




facteur de chargement de la chambre de combustion. La figure 2.11 montre la relation entre 
l’efficacité et le facteur de chargement. Il faut minimiser au maximum le facteur de 
chargement pour obtenir une haute efficacité de combustion. 
 
Le facteur de chargement est une mesure de la difficulté d’opération de la chambre de 
combustion. Il est calculé à l’aide de l’équation empirique (2.5) (Walsh & Fetcher, 2004), où 
P3 est la pression à l’entrée de la chambre de combustion en atmosphère, ṁ est le débit 
massique d’air entrant en kg/s, T3 est la température à l’entrée de la chambre de combustion en 
Kelvin et VCh est le volume de la chemise en m³. Lors de la conception de la chambre de 
combustion, la relation entre l’efficacité et le facteur de chargement est utilisée pour une 

































Facteur de chargement ( kg/s.atm1.8.m³)  
Figure 2.11 - Efficacité de combustion en fonction du facteur de chargement de la chambre de combustion 
 
2.4.3 Stabilité de combustion 
La stabilité de combustion est la capacité d’une chambre de maintenir une combustion sur une 
plage d’opération pour différents ratios stœchiométriques. La stabilité est dépendante du débit 
massique, de la pression et de la température à l’entrée de la chambre de combustion. Un plus 
petit débit massique ralentit l’écoulement dans la chambre de combustion, ce qui favorise le 
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temps pour mélanger et brûler le carburant entrant. L’augmentation de la pression et de la 
température aident la combustion en augmentant l’activité moléculaire dans l’écoulement dans 
la chambre de combustion (Walsh & Fetcher, 2004). 
 
Puisque le débit massique, la température et la pression sont tous des paramètres inclus dans le 
facteur de chargement, il est possible d’établir une relation entre la stabilité et le facteur de 
chargement. La figure 2.12 montre la relation. Pour un facteur de chargement au-delà de 1000 
kg/s m³ atm1.8, aucune combustion ne peut être maintenue. En dessous de cette valeur, la 
limite de stabilité augmente graduellement lorsque le facteur de chargement diminue. La 
variation de la stabilité en fonction du facteur de chargement se fait dans le même sens que 
l’efficacité de combustion. Une chambre de combustion avec une bonne efficacité de 
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Figure 2.12 - Courbe de stabilité en fonction du facteur de chargement (Walsh & Fetcher, 2004) 
 
La figure 2.13 montre différents exemples de courbes de stabilité de combustion obtenues lors 
d’expérimentation à différentes pressions d’entrée. Ces courbes sont obtenues sur un banc 























Débit massique d’air (kg/s)
0 0.25 0.50 0.75 1.00
 
Figure 2.13 - Courbe de stabilité pour différentes pressions (Lefebvre & Ballal, 2010) 
 
Durant un essai, un débit massique d’air est fixé. La combustion est démarrée. La limite 
supérieure d’extinction est ensuite cherchée en augmentant la quantité de carburant jusqu’à 
l’arrêt de la combustion. Après le rallumage de la chambre de combustion, la limite inférieure 
d’extinction est cherchée en diminuant l’apport de carburant jusqu’à l’arrêt de la combustion. 
La recherche de la limite supérieure et inférieure de stabilité est ensuite répétée sur plusieurs 
débits massiques d’air, jusqu’à l’obtention d’une courbe complète. La procédure peut être 
répétée pour plusieurs pressions d’entrée pour avoir une caractérisation plus complète de la 
chambre de combustion. 
 
2.4.4 Facteur de motif 
Le facteur de motif (PF) est une mesure de la distribution de température à la sortie de la 
chambre de combustion. Il est défini par l’équation (2.6), où T4 est la moyenne pondérée sur la 
masse à la sortie de la chambre de combustion, T3 est la température moyenne pondérée à 
l’entrée et Tmax est la température maximale à la sortie. Le facteur de motif doit avoir une 








  (2.6) 
Le facteur de motif est influencé par la longueur de la zone de dilution et les pertes de pression 
causées par le passage de l’air à travers la chemise. La longueur de la zone influence le temps 
de mélange des gaz pour uniformiser la température. Les pertes de pression influencent la 
pénétration des jets d’air entrant dans la chemise pour diluer les gaz chauds. 
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Le facteur de motif est un paramètre important dans la conception d’une chambre de 
combustion puisqu’il a une influence directe sur la durée de vie des ailettes de la turbine. 
Comme les ailettes du stator de la turbine sont directement après la chambre de combustion, 
ils doivent être conçus pour la température la plus élevée à la sortie. 
 
Une distribution de température en sortie parfaitement uniforme n’est pas forcément désirable. 
Le profil de température radial, tel qu’illustré à la figure 2.14, est généralement ajusté pour 
avoir la plus haute température au-dessus de la mi-hauteur de l’ailette. L’objectif est de fournir 
des températures plus basses à la base de l’ailette où la contrainte mécanique est la plus haute 
et à la tête de l’ailette où le refroidissement est le plus difficile à faire (Lefebvre & Ballal, 





















Figure 2.14 - Distribution de la température sur l'envergure d'une ailette 
 
 Conclusion 2.5
L’ensemble de l’état de l’art montre que les ressources et connaissances nécessaires pour la 
compréhension et la conception des chambres de combustion de turbines à gaz sont bien 
connues. Les différents types et configurations de chambre de combustion sont bien décrits et 
leurs avantages et inconvénients sont bien établis. Les différentes parties de la chambre de 
combustion et leurs fonctions sont aussi bien décrites. Finalement, les paramètres de 
conception importants pour ce projet sont bien expliqués et pourront être utilisés dans la 
conception de la chambre de combustion pour SRGT-2. 
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CHAPITRE 3 PROBLÉMATIQUE ET OBJECTIFS 
 Problématique 3.1
Le projet de recherche consiste à concevoir une microturbine de type SRGT pouvant offrir une 
grande densité de puissance, à faible coût de fabrication. En décembre 2011 et en avril 2012, 
des essais ont eu lieu sur SRGT-1 dans le but de produire de la puissance nette positive. Des 
problèmes majeurs de stabilité de combustion n’ont pas permis d’atteindre l’objectif. Il y avait 
régulièrement des retours de flamme dans le compresseur. Après analyse, il a été montré que 
ces problèmes viennent de la géométrie de la chambre de combustion et du manque 
d’augmentation de pression provenant du compresseur. 
 
Le présent projet de recherche vise à étudier la faisabilité de la microturbine de type SRGT de 
5 kW. L’objectif global du projet de recherche est de produire une puissance nette positive 
pendant 30 secondes. Suite aux résultats faits sur le prototype SRGT-1, le projet a été séparé 
en deux volets : (1) analyse aérodynamique du compresseur et de la turbine de SRGT-2 et (2) 
analyse thermodynamique de la chambre de combustion de SRGT-2. 
 
La problématique de cette maîtrise consiste à concevoir et caractériser une chambre de 
combustion pour la turbine SRGT-2. Elle doit être compatible géométriquement avec la 
structure en étage, tout en offrant une grande stabilité de combustion sur toute la plage 
d’opération de la turbine. Pour la caractérisation de la chambre de combustion et pour 
atteindre l’objectif général de produire une puissance nette positive, la conception et la 
réalisation d’un banc d’essai font partie du projet de maîtrise. 
 
La question de recherche qui permettra de répondre à la problématique est la suivante :  
Est-ce possible de concevoir une chambre de combustion pour une microturbine à gaz de type 
SRGT qui soit stable et capable de fournir de l’énergie thermique à un gaz compressé? 
 




L’objectif général de ce projet de maîtrise est de concevoir, fabriquer et caractériser la 
performance d’une chambre de combustion à écoulement inverse pour une microturbine à gaz 
de type SRGT. Les objectifs secondaires qui en découlent : 
• Minimiser les pertes de pression; 
• Maximiser l’efficacité de combustion; 
• Maximiser la stabilité de combustion; 
• Concevoir un banc d’essai permettant de caractériser la turbine SRGT-2 dans son 
ensemble ainsi que chacune des composantes séparément. 
 
 Méthodologie 3.3
Pour la chambre de combustion, une géométrie préliminaire est développée à l’aide d’un 
modèle 0D basé sur des équations empiriques présentées par Fuligno (Fuligno, Micheli, & 
Poloni, 2008) et Mellor (Mellor & Whitelaw, 1990). À cette étape, les dimensions de la 
chemise, le diamètre et la position des trous d’injection d’air dans la chemise sont calculés. 
 
Ensuite, un processus itératif est utilisé pour optimiser les dimensions et positions des 
différentes parties de la chambre de combustion afin d’atteindre les objectifs de conception 
fixés préalablement. Un modèle numérique de CFD 3D à l’aide du logiciel Fluent est utilisé 
pour cette étape. Il sert à prédire les performances de la chambre de combustion dans son 
ensemble.  
 
Une fois la conception terminée, un banc d’essai complet pour SRGT-2 est conçu et fabriqué. 
La caractérisation de la chambre de combustion est faite lors d’un essai de production de 
puissance nette positive durant 30 secondes. 
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CHAPITRE 4 MODÉLISATION DE LA 
CHAMBRE DE COMBUSTION 
Ce chapitre présente la démarche utilisée pour concevoir et valider la chambre de combustion 
à écoulement inverse, illustrée à la figure 4.1, utilisant de l’hydrogène pour la turbine SRGT-2. 
Un modèle de la chambre de combustion est d’abord dimensionné avec des équations 
empiriques provenant d’un modèle 0D. Puis, la chambre de combustion est modélisée en 3D et 
une analyse numérique CFD 3D complète est réalisée. Le modèle 3D est utilisé pour optimiser 
les dimensions de la chambre de combustion et prédire les performances aux conditions 
d’opération du moteur. Finalement, une chambre de combustion optimisée est prototypée pour 
valider expérimentalement l’efficacité de combustion, la stabilité de combustion et les pertes 
de pression.  
 
Figure 4.1 - a) Vue de coupe et b) vue isométrique de la chambre de combustion à écoulement inverse 
 
 Modèle 0D 4.1
Avant d’entamer la conception de la chambre de combustion, des critères sur les différents 
paramètres de performance sont fixés. L’objectif principal du projet est de faire la conception 
d’une chambre à combustion stable permettant de faire la preuve de concept qu’une turbine de 
type SRGT est viable. Les critères ne sont donc pas fixés dans le but d’une performance 
optimale du système. Les critères sont présentés dans le tableau 4.1. 
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Tableau 4.1 - Critères de conception de la chambre de combustion 
Critères Niveau 
Facteur de motif 0.2-0.5 
Pertes de pression totale 4-8 % 
Température de sortie moyenne 1000 K 
Efficacité de combustion >95% 
Nombre de Mach à la sortie 0.25 
Carburant Hydrogène 
 
En plus de ces critères de conception, la distribution de la vitesse des gaz dans la chambre de 
combustion est analysée afin de respecter les vitesses dictées par Walsh (Walsh & Fetcher, 

















Figure 4.2 - Distribution de la vitesse des gaz dans la chambre de combustion 
 
4.1.1 Dimensionnement global 
Le dimensionnement global de la chambre de combustion est fait à l’aide de la technique des 
vitesses décrite par Fuligno (Fuligno, Micheli, & Poloni, 2008) et Mellor (Mellor & Whitelaw, 
1990). Cette technique se base sur des hypothèses de vitesses de l’écoulement dans les 
passages autour de la chemise et dans la zone primaire. Les calculs sont faits au point 
d’opération de la turbine, présenté dans le tableau 4.2. 
 
Tableau 4.2 - Conditions au point d'opération de la turbine SRGT-2 
Entrée 
Débit massique d’air 0.150 kg/s 
Pression totale 230 kPa 
Température statique 430 K 





Le choix des vitesses d’écoulement dans la première zone et dans les passages influence 
principalement les dimensions et les performances finales de la chambre de combustion. Plus 
les vitesses sont élevées, plus la chambre de combustion est compacte, mais plus l’efficacité 
est basse. Dans une application où l’efficacité et la stabilité sont importantes, les vitesses sont 
plus basses. Le tableau 4.3 montre la plage des vitesses généralement utilisées ainsi que la 
vitesse choisie pour la conception. Les vitesses des passages et de la zone primaire ont été 
choisies pour assurer un meilleur compromis entre l’efficacité et la grosseur de la chambre de 
combustion (Mellor & Whitelaw, 1990). 
 
Tableau 4.3 - Plages de vitesses de l'écoulement dans la chemise et dans les passages 
Vitesses (m/s) Plage Valeur choisie 
Chemise (Première zone) 6-12 9 
Passages 25-60 50 
 
Une fois la vitesse déterminée, l’aire de section de la chemise et des passages sont calculés à 









   (4.1) 
où ṁi est le débit massique, ρ3 est la densité massique à l’entrée de la chambre de combustion, 
Vi est la vitesse de l’écoulement et Ai est l’aire de section. L’indice i est utilisé pour désigner 
les propriétés du passage ou de la chemise. 
 






=   (4.2) 
où Dp est le diamètre primitif et Aref est la somme de l’aire de section de la chemise et des 
passages autour de la chemise. Le diamètre primitif est calculé par la moyenne des diamètres 
primitifs de la sortie du compresseur et de l’entrée de la turbine. 
 
Finalement, la longueur de la chemise (Lc) est calculée à l’aide de la relation empirique (4.3) 
qui relie le facteur de motif aux dimensions et aux pertes de pression de la chemise. La 
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longueur de la chemise est donc calculée en posant les valeurs désirées pour le facteur de 
motif (PF) et les pertes de pression totale (ΔPliner/qref). 
 1 exp( 20 [( )( )])c d Liner refPF L H P q= − − ∆   (4.3) 
La perte de pression causée par la chemise représente généralement 60 % (Mellor & 
Whitelaw, 1990) des pertes de pression totale de la chambre de combustion. Pour la 
conception, les pertes de pression totales de la chambre de combustion sont fixées à 6 %. La 
perte de pression totale causée par la chemise est donc fixée à 3.6 %. Le facteur de motif est 
fixé à 0.25 lors de la conception. 
 
4.1.2 Dimensionnement des trous de la chemise 
Le dimensionnement des trous de la chemise se fait en déterminant le débit massique d’air 
nécessaire dans chacune des trois zones de la chemise. Avant de déterminer le débit massique 
d’air de chaque zone, le débit massique de carburant (ṁf) doit être calculé. Pour se faire, le 
ratio d’équivalence (φ) global pour la chambre de combustion est calculé pour obtenir la 
température de sortie de la chambre de combustion désirée. Un calcul de la température 
adiabatique de flamme à pression et enthalpie constantes est utilisé pour déterminer le ratio. 
La figure 4.3 montre la courbe de la température adiabatique de flamme en fonction du ratio 
stœchiométrique pour une combustion de méthane dans l’air à une pression d’entrée de 2.3 bar 
et une température d’entrée de 430 K. Selon cette courbe, pour obtenir une température de 
sortie de 1000 K, le ratio global doit être fixé à 0.19. 
 
Figure 4.3 - Température adiabatique de flamme en fonction du ratio stœchiométrique aux conditions d'opération 




















P0 = 2.3 bar




Le débit massique de carburant peut ensuite être calculé à l’aide de l’équation (4.4), en 
utilisant le débit massique d’air (ṁa) entrant dans la chambre de combustion. L’indice s est 









  (4.4) 
Dans la première zone de la chambre de combustion, afin d’assurer un allumage constant du 
carburant, le ratio d’équivalence est fixé légèrement au-dessus du ratio stœchiométrique, soit 
environ 1.02. Le débit de carburant étant connu, le débit massique d’air de la première zone 
est calculé à l’aide de l’équation (4.4). 
 
Une fois le débit d’air nécessaire dans la première zone déterminé, la somme de l’aire totale de 
tous les trous de la zone est calculée à l’aide de la relation de conservation de la masse (4.1). 
Un nombre de Mach de l’air passant dans les trous de la chemise entre 0.2 et 0.3 est utilisé. 
Ensuite, le diamètre de chacun des trous est calculé sachant que le nombre de trous pour la 
première zone est fixé à quatre fois le nombre d’injecteurs (Fuligno, Micheli, & Poloni, 2008). 
Finalement, le diamètre de chacun des trous est corrigé à l’aide de l’équation (4.5), où Cd est 
un facteur de décharge fixé à 0,55 par Lefebvre (Lefebvre & Ballal, 2010), dh est le diamètre 












  (4.5) 
Pour la deuxième zone de la chambre de combustion, le même procédé de calcul est répété. 
Pour cette zone, l’air ajouté doit permettre de descendre le ratio d’équivalence de 1.02 à 0.6. 
Le nombre de trous est encore une fois fixé à quatre fois le nombre d’injecteurs (Fuligno, 
Micheli, & Poloni, 2008). 
 
Pour la zone de dilution, le débit massique d’air restant est utilisé. Par assurer une bonne 
distribution de température à la sortie, le nombre de trous est déterminé à l’aide de l’équation 
(4.6) où C est une constante empirique. La valeur de la constante C est de 1.25 lorsque les 
trous de part et d’autre de la chemise sont alignés et de 5 lorsque les trous sont en quinconce. J 
est calculé à l’aide de l’équation (4.7) où l’indice j représente les propriétés du gaz passant 
dans les trous et l’indice g représente les propriétés des gaz dans la chemise. 






















=   (4.7) 
4.1.3 Position axiale des trous de la chemise 
Les trous de la première zone sont placés axialement près des injecteurs, afin de promouvoir 
les tourbillons qui favoriseront le mélange des gaz chauds et du carburant entrant. La position 
axiale des trous pour la deuxième zone est d’une fois la hauteur de la chemise à partir des 
injecteurs. La position axiale des trous de dilution est d’une fois et demie la hauteur de la 
chemise à partir de la sortie de la chambre de combustion. 
 
4.1.4 Dimensionnement des passages d’air 
La dernière étape du modèle 0D est de déterminer la hauteur des passages d’air autour de la 
chemise. Dans les passages, une vitesse de l’écoulement constante à un nombre de Mach de 
0.1 est fixée. Pour déterminer la hauteur, l’équation de conservation de la masse est utilisée en 
négligeant la friction aux parois. La hauteur est ajustée après chaque série de trous dans la 
chemise, puisque le débit d’air dans les passages a diminué.  
 
4.1.5 Résultats du modèle 0D 
La figure 4.4 et le tableau 4.4 montrent les principales dimensions de la chambre de 
combustion conçue à l’aide du modèle 0D. Les dimensions obtenues montrent que le modèle 
0D peut s’appliquer à la conception d’une chambre de combustion pour une turbine 





Figure 4.4 - Principales dimensions du modèle 0D de la chambre de combustion 
 
Tableau 4.4 - Principales dimensions du modèle 0D de la chambre de combustion 
Entrée Diamètre moyen 68.1 mm 
 Hauteur (He) 5 mm 
Sortie Diamètre moyen 38.1 mm 
 Hauteur (Hs) 9.6 mm 
Chemise Longueur (Lc) 49 mm 
 Hauteur (Hd) 13 mm 
Trous première zone Nombre 80 
(C et E) Diamètre 1.5 mm 
Trous deuxième zone Nombre 80 
(B et F) Diamètre 1.7 mm 
 Position axiale (LB-F) 36 mm 
Trous zone de dilution Nombre 23 
(A et G) Diamètre 5.0 mm 
 Position axiale (LA-G) 19.5 mm 
Trous d’injection Nombre 20 
du carburant (D) Diamètre 2.4 mm 
 
 Modélisation numérique 4.2
Comme le modèle 0D n’est utilisé que pour faire un premier dimensionnement de la chambre 
de combustion, des simulations numériques sont faites afin d’évaluer les performances de la 
chambre de combustion conçue avec le modèle 0D. Un processus d’optimisation numérique 
est ensuite utilisé afin de faire des ajustements au modèle 0D, jusqu’à l’atteinte des différents 
objectifs de conception. Les simulations numériques sont effectuées avec le logiciel 
FLUENT™ pour sa facilité d’utilisation et sa capacité de simuler une combustion. Les 
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simulations sont effectuées en régime permanent avec un modèle de combustion non 
prémélangé présenté dans la section 4.2.2. La turbulence dans l’écoulement est simulée à 
l’aide d’un modèle à deux équations de transport appelé κ-ε standard. Le modèle est expliqué 
dans la section 4.2.1. Des conditions aux limites de débit massique sont utilisées pour l’entrée 
alors qu’une pression statique est utilisée pour la sortie. Finalement, les modèles sont résolus 




Le choix du modèle de turbulence doit permettre d’obtenir des résultats valides, sans toutefois 
augmenter le temps de calcul considérablement. Une analyse de sensibilité entre le modèle de 
turbulence standard κ-ε et le modèle plus complexe κ-ω SST (Menter, 1994) a été faite sur la 
chambre de combustion de SRGT-2 (Fortier-Topping, Vézina, Plante, & Brouillette, 2013). 
L’analyse a montré qu’il n’y a pas de gain de précision considérable avec le modèle plus 
complexe κ-ω SST. Le modèle de turbulence standard κ-ε a donc été choisi pour les analyses 
de la chambre de combustion. 
 
Pour calculer les paramètres κ et ε, utilisés dans les équations de transport pour représenter les 
propriétés de turbulence de l’écoulement, il faut d’abord calculer l’intensité de turbulence (I) 






=   (4.8) 
 0.07 hl D=   (4.9) 
où ReD est le nombre de Reynolds basé sur le diamètre hydraulique (Dh). Basé sur ces deux 
valeurs, les paramètres κ et ε sont calculés avec les équations suivantes (Fluent inc., 2001): 
 3 ( )²
2
UIκ =   (4.10) 
 
3 4 3 2C
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où U est la vitesse moyenne de l’entrée de la chambre de combustion et Cµ est une constante 
du modèle, généralement 0.09. 
 
4.2.2 Modèle de combustion 
Le modèle de combustion non prémélangé adiabatique en régime permanent est utilisé pour 
les analyses numériques. Dans ce modèle, le comburant et le carburant sont acheminés à la 
zone de réaction par deux canaux distincts. L'approche de modélisation non prémélangé a été 
spécifiquement développée pour la simulation de flammes de diffusion turbulente avec des 
réactions chimiques rapides. 
 
Lors d’analyses adiabatiques, la thermochimie de la réaction peut être réduite à un seul 
paramètre : la fraction du mélange (f). La fraction est définie par l’équation (4.12) (Fluent inc., 
2001) où r est le ratio massique air-carburant. À partir de la fraction, la température, la densité 







  (4.12) 
L’interaction entre la turbulence et la réaction chimique est modélisée à l’aide de fonctions de 
densité de probabilité (PDF). La fonction de densité de probabilité est la fraction de temps 
pendant laquelle le fluide passe à la fraction du mélange f. Les PDF sont construites à l’aide de 
fonctions mathématiques qui approximent les observations expérimentales.  
 
Pour accélérer le temps de calcul, la température, la densité et la fraction massique des espèces 
sont précalculées pour différentes fractions du mélange à l’aide d’un modèle de réaction 
chimique à l’équilibre chimique. L’interaction entre la turbulence et la réaction est ensuite 
précalculée et tabulée dans des tables PDF pour les différentes fractions du mélange. 
 
Lors du calcul, le modèle de combustion n’a qu’à résoudre l’équation de transport (4.13) pour 
la fraction du mélange moyenne ( f ), où µt est la viscosité turbulente, σt est une constante et 
Sm est le terme source de transfert de masse en phase gazeuse.  
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  (4.13) 
Le solveur cherche ensuite la température, la densité et la fraction massique des espèces en 
fonction de la fraction du mélange dans les tables PDF précalculées. Les tables PDF utilisées 


















Figure 4.6 - Table de fonction de densité de probabilité (PDF) pour la densité moyenne 
 
4.2.3 Conditions aux limites 
Pour minimiser le temps de calcul, une section axisymétrique de 36° est utilisée comme 




répétition axisymétrique selon la géométrie globale de la chambre de combustion. Le modèle 
possède deux entrées de type débit massique, une pour l’air et l’autre pour le carburant. Les 
écoulements aux entrées sont perpendiculaires à la section, tel qu’il est anticipé par les 
modèles analytiques du compresseur aux conditions d’opérations. Une pression statique 
moyenne est utilisée à la sortie de la chambre de combustion. La figure 4.7 montre les 
conditions aux limites du modèle numérique. 
Débit massique d’air 
(entrée)
Pression statique (sortie)







Figure 4.7 – (a)Section axisymétrique utilisée et (b) les conditions limites du modèle numérique 
 
Le point d’opération choisi pour la turbine SRGT-2 est calculé lors de la conception 
aérodynamique du système en collaboration avec Gabriel Vézina, étudiant à la maîtrise. Le 
choix du point d’opération a permis d’établir les valeurs utilisées pour les conditions aux 
limites lors des simulations numériques. Les données pertinentes sont présentées dans le 
tableau 4.5. 
 
Tableau 4.5 – Conditions aux limites du modèle numérique aux conditions d'opération 
Entrée d’air Débit massique 150 g/s Température statique 450 K 
Entrée de carburant Débit massique 15 g/s Température statique 350 K 
Intensités de turbulence 
aux entrées 10 % 
Sortie Pression statique moyenne 200 kPa 
Conditions aux parois Condition d’adhérence Sans glissement Condition thermique adiabatique 
 




La dimension du maillage du modèle est choisie dans l’optique d’obtenir des résultats près de 
la réalité tout en minimisant le temps de calcul. Une analyse de sensibilité sur la grosseur du 
maillage faite par Picard (Picard, 2011) montre qu’une dimension caractéristique de 0.5 mm 
donne une erreur inférieure à 5 %, tout en gardant une vitesse de calcul raisonnable. L’étude 
de sensibilité a été faite sur un modèle numérique de combustion semblable à celui utilisé pour 
la chambre de combustion de SRGT-2. La dimension maximale des éléments dans le modèle a 
donc été limitée à 0.5 mm. Un raffinement est fait près des trous dans la chemise pour garder 
une précision suffisante lors du passage de l’air.  
 
Afin de permettre une meilleure évaluation de l’interaction du fluide avec la paroi, une 
inflation graduelle de la dimension des mailles est ajoutée. La figure 4.8 montre le raffinement 
et l’inflation du maillage autour d’un trou de passage d’air. Environ 4 650 000 éléments sont 








Figure 4.8 – Raffinement et inflation du maillage près d’un trou de passage d’air 
 
4.2.5 Optimisation de la géométrie 
Le processus d’optimisation de la géométrie de la chambre de combustion est fait en se basant 
sur les critères de conception présentés dans le tableau 4.6. Durant l’optimisation, la position 
axiale et le diamètre des trous dans la chemise sont ajustés jusqu’à ce que tous les critères 




d’avoir une vitesse d’écoulement la plus uniforme possible. La vitesse uniforme a pour effet 
de garantir une bonne pénétration des jets dans l’écoulement à l’intérieur de la chemise. 
Les résultats de l’analyse FLUENT 3D sur la conception de base établie avec le modèle 0D 
sont présentés dans le tableau 4.6. 
 
Tableau 4.6 - Résultats de l'évaluation numérique du premier modèle de la chambre de combustion 
Critères Objectif Résultats 
Facteur de motif 0.2-0.3 0.66 
Pertes de pression totale 4-8% 9,4 % 
Température de sortie moyenne 1000K 1322K 
Nombre de Mach à la sortie 0.25 0.28 
 
Outre le nombre de Mach à la sortie de la chambre de combustion, aucun des objectifs n’est 
atteint. Après l’analyse des contours de température, présentés dans la figure 4.9, la 
distribution de température dans la chemise montre un problème. Dans une bonne conception, 
les gaz les plus chauds sont gardés dans la première zone, pour favoriser l’allumage du 
carburant entrant. Par contre, dans le modèle 0D, la zone chaude est dans la deuxième zone de 
la chambre de combustion. La position axiale des trous de la deuxième zone doit donc être 






Figure 4.9 – Contour de température sur le plan milieu de la section à l’étude 
 
Les itérations sur la géométrie de la chambre de combustion, suite aux résultats obtenus du 
modèle 0D, sont analysées jusqu’à ce que les objectifs de conception soient atteints. Le 
tableau 4.7 montre les résultats obtenus pour le modèle final convergé. Tous les critères de 
conception sont respectés. 




Tableau 4.7 - Résultats de l'évaluation numérique du modèle final de la chambre de combustion 
Critères Objectif Résultats 
Facteur de motif 0.2-0.5 0.33 
Pertes de pression totale 4-8% 7.1 % 
Température de sortie moyenne 1000K 1052K 
Nombre de Mach à la sortie 0.25 0.25 
 
Le tableau 4.8 et la figure 4.10 montre les différences entre les principales dimensions du 
modèle 0D et du modèle final après optimisation numérique. Les dimensions globales de la 
chemise n’ont pas changé. Seuls les diamètres de certains trous et leur position axiale ont 
changé durant l’optimisation. Les séries de trous H et J ont aussi été ajoutés afin de permettre 
un meilleur mélange air-carburant dans la première zone. La figure 4.11 montre l’amélioration 
de la distribution de la température avec la zone chaude dans la première zone de la chambre 
de combustion. 
 
Tableau 4.8 - Comparaison des dimensions principales entre le modèle 0D et le modèle final 
Position Paramètre Modèle 0D Modèle final 
Entrée Diamètre moyen 68.1 mm 68.1 mm 
 Hauteur (He) 5 mm 5 mm 
Sortie Diamètre moyen 38.1 mm 38.1 mm 
 Hauteur (Hs) 9.6 mm 9.6 mm 
Chemise Longueur (Lc) 49 mm 49 mm 
 Hauteur (Hd) 13 mm 13 mm 
Trous première zone Nombre 80 140 
(C, E, H et J) Diamètre 1.5 mm 1.63 mm 
 Position axiale (LH-J) - 46.5 mm 
Trous deuxième zone Nombre 80 80 
(B et F) Diamètre 1.7 mm 1.75 mm 
 Position axiale (LB-F) 36 mm 33 mm 
Trous zone de dilution Nombre 23 30 
(A et G) Diamètre 5.0 mm 4.1 mm 
 Position axiale (LA) 19.5 mm 19.45 mm 
 Position axiale (LG) 19.5 mm 22.55 mm 
Trous d’injection Nombre 20 20 






Figure 4.10 – Principales dimensions de la chambre de combustion 
 
Zone chaude  
Figure 4.11 - Contour de température sur le plan milieu de la section à l’étude 
 
 Conclusions 4.3
Un modèle empirique 0D est tout d’abord utilisé pour faire un premier dimensionnement de la 
chambre de combustion au point d’opération choisi pour le prototype SRGT-2. Le modèle est 
ensuite optimisé à l’aide de simulation numérique jusqu’à ce qu’il satisfasse tous les critères 
de conception préétablis. À cette étape, la position axiale et le diamètre des trous de passage 
de l’air dans la chemise sont ajustés. La hauteur des passages autour de la chemise est aussi 
ajustée pour assurer une bonne pénétration des jets d’air dans l’écoulement à l’intérieur de la 
chemise. Le modèle final prototypé est présenté dans le chapitre 5.3.7. La validation 
expérimentale de la chambre de combustion est présentée dans le chapitre 6. 
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CHAPITRE 5 BANC D’ESSAI SRGT-2 
Ce chapitre présente le banc d’essai conçu pour caractériser le prototype de la turbine SRGT-
2. Une vue d’ensemble du banc d’essai comprenant un démarreur et la section de test est 
d’abord présentée. Ensuite, les différentes parties importantes du banc d’essai sont décrites. 
Une description du système d’acquisition est faite par la suite. Finalement, des 
recommandations futures sont faites sur le présent banc de test.  
 
 Aperçu du banc de test 5.1
Le banc d’essai SRGT-2 est divisé en deux parties : le démarreur et le module fluide. La figure 
5.1 montre un schéma explicatif du banc d’essai. En raillé rouge est le module fluide qui 
comprend les différentes composantes de la turbine SRGT-2. Les composantes du système de 






























Figure 5.1 - Schéma du banc d'essai SRGT-2 
 








Figure 5.2 - Photo du banc d'essai actuel 
 Démarreur 5.2
Le démarreur est utilisé pour accélérer le prototype jusqu’à la vitesse de démarrage. Au début 
de la présente recherche, des essais ont été faits avec un démarreur utilisant un moteur 
électrique et une boite de réduction, illustrés à la figure 5.3. Par contre, un manque de fiabilité 
a forcé l’équipe à cesser le développement de ce démarreur et retourner vers le démarreur 











Le démarreur électropneumatique utilise un moteur électrique de 22 kW, illustré à la figure 
5.4, qui entraine un compresseur volumétrique à l’aide d’une courroie démultipliée. L’air 
comprimé sortant du compresseur volumétrique est ensuite envoyé vers le module fluide pour 
être détendu par la turbine du turbocompresseur GTX2860R de la compagnie Garrett. Le rotor 
de la turbine SRGT-2 est assemblé sur le même arbre que la turbine du turbocompresseur. Le 
rotor est donc accéléré par la détente de l’air comprimé dans la turbine du turbocompresseur. 
 
Puisque le moteur électrique n’est pas contrôlé pour varier sa vitesse de rotation, il n’est pas 
possible de contrôler de la vitesse de rotation du prototype. Un papillon de déviation, illustré à 
la figure 5.4 et 5.1 , est donc ajouté à la sortie du compresseur volumétrique. Le papillon dévie 
une partie de l’air hors du système, ce qui permet de contrôler la puissance envoyée à la 








Figure 5.4 - Photo du démarreur électropneumatique 
 
5.2.1 Calcul de puissance du démarreur 
La puissance maximale disponible à l’arbre est calculée afin d’estimer la vitesse de rotation 
maximale à laquelle il est possible d’accélérer le prototype. La première étape du calcul est de 
connaître les propriétés de l’air sortant du compresseur volumétrique. Pour cela, il faut 
d’abord connaître la vitesse d’entraînement et la puissance avec laquelle le compresseur est 
entraîné. 
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Le moteur électrique de 22 kW tourne à une vitesse fixe de 1770 RPM. Le ratio de 
démultiplication entre le moteur et le compresseur volumétrique est de 3,42. La vitesse 
d’entraînement du compresseur est donc de 6050 RPM. À l’aide de la carte du compresseur 
volumétrique présentée à l’annexe A, les propriétés de l’air à la sortie sont estimées à la 
puissance maximale du moteur électrique. Les propriétés de l’air estimées et mesurées après le 
compresseur volumétrique sont présentées dans le tableau 5.1.  
 
Tableau 5.1 - Propriétés de l'air sortant du compresseur volumétrique 
 Théoriques Mesurées 
Rapport de pression 1.93 1.85 
Débit volumique 10.4 m³/min 10.25 m³/min 
Débit massique 0.205 kg/s 0.200 kg/s 
Température de sortie 391 K 370 K 
 
La figure 5.5 montre la carte de la turbine du turbocompresseur GTX2860R fourni par la 
compagnie Garrett avec le point d’opération théorique et mesuré. Sur la carte, le débit 
massique (ṁ) doit être corrigé en fonction de la pression d’entrée de la turbine (Pin), en kPa, et 
la température d’entrée de la turbine (Tin), en K. L’équation (5.1) est utilisée pour faire la 








=    (5.1) 
La variation de la température ΔT dans la turbine est ensuite calculée à l’aide de l’équation 
(5.2). L’efficacité de la turbine de 72 % est fournie par le fabricant. Finalement, la puissance 
disponible pour le démarrage est calculée à l’aide de l’équation (5.3). La puissance de 
démarrage maximale estimée à l’aide des propriétés de l’écoulement mesurées est de 9,3 kW. 
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Figure 5.5 - Carte de la turbine du turbocompresseur GTX2860R 
 
Présentement, aucune évaluation de la puissance nécessaire pour entrainer le prototype SRGT-
2 n’a été faite en régime transitoire. Par contre, cette étude a été faite sur le prototype SRGT-1 
qui avait un point d’opération similaire. La figure 5.6 montre la puissance nécessaire ou 
fournie par chacune des composantes en fonction de la vitesse de rotation. Une valeur positive 
signifie une puissance qu’il faut fournir à la composante pour l’entrainer. Une valeur négative 
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Figure 5.6 - Puissance consommée des différentes composantes de SRGT-1 
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En se basant sur la courbe de la figure 5.6, il a été possible d’estimer la vitesse de rotation 
maximale à environ 103 000 RPM. Les essais sur le prototype ont permis de valider une 
vitesse maximale de 102 000 RPM.  
 
 Module fluide 5.3
Le module fluide est la partie du banc d’essai contenant les différentes composantes de la 
turbine SRGT-2, soit le rotor, les stators, la chambre de combustion, l’entrée d’air et 
l’échappement. Le choix de la configuration générale du module fluide est tout d’abord 
présenté. Finalement, chacune des parties principales du module est décrite. 
 
5.3.1 Choix de la configuration 
Pour le module fluide, deux configurations globales, présentée aux figure 5.7 et 5.8, ont été 
considérées. Dans la configuration A, la chambre de combustion est positionnée entre le 
roulement à billes et le rotor. L’entrée d’air radiale et l’échappement axial sont positionnés de 
l’autre côté du rotor. Le principal avantage de cette configuration est qu’il y a peu de parois 
communes entre l’entrée d’air et l’échappement. Cela permet de limiter l’échange de chaleur 
entre les gaz entrants froids et les gaz d’échappement chauds. Par contre, comme la chambre 
de combustion est placée entre le roulement et le rotor, l’arbre doit être allongé pour pouvoir 
installer le rotor SRGT-2. Cela peut causer des problèmes dynamiques et structuraux de 
l’assemblage en rotation.  
 
De plus, des ajustements sont souvent nécessaires sur les stators ou dans la chambre de 
combustion. Avec la configuration A, le prototype doit être démonté pour avoir accès aux 
stators ou à la chambre de combustion. Puisque l’assemblage rotatif est balancé, l’assemblage 
et désassemblage du prototype fréquent peut causer des erreurs. Ces erreurs peuvent 
augmenter le débalancement du prototype et possiblement causer des bris majeurs du 
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Échappement
 
Figure 5.7 - Configuration A de SRGT-2 
 
Dans la configuration B, l’entrée d’air et l’échappement sont positionnés entre le rotor et le 
roulement, tandis que la chambre de combustion est placée vers l’extérieur. La configuration a 
pour avantage de rapprocher le rotor de SRGT-2 du roulement, ce qui permet d’éviter de 
rallonger l’arbre. De plus, comme la partie contenant les stators et la chambre de combustion 
est placée à l’extérieur, l’accès est grandement facilité. Le prototype n’a pas besoin d’être 
démonté fréquemment pour avoir accès aux composantes. 
 
Par contre, comme l’écoulement de l’échappement et de l’entrée d’air sont parallèle et ont un 
mur en commun, l’air à l’entrée est réchauffé avant le compresseur. Le chauffage de l’air à 
l’entrée du moteur est nuisible pour les performances du système. Par contre, comme l’objectif 
est de faire une preuve de concept qu’une turbine de type SRGT fonctionne, les effets de 
transfert de chaleur entre l’entrée et la sortie du moteur sont jugés négligeables pour un temps 
de test de 30 secondes. 
 











Figure 5.8 - Configuration B de SRGT-2 
 
Pour les multiples avantages qui facilitent la conception et l’utilisation du banc d’essai, la 
configuration B de la figure 5.8 est choisie. La figure 5.9 montre le module fluide prototypé 
avec tous les capteurs assemblés dessus. 
 
 




5.3.2 Carter du roulement 
Le carter du roulement, illustré à la figure 5.10, a comme principaux objectifs de localiser et 
lubrifier le roulement à billes utilisé dans l’assemblage. Le roulement à billes provient d’un 
assemblage de turbocompresseur GTX2860R. Il s’agit d’un roulement à contact oblique 
double où la bague extérieure est commune aux deux roulements. La vitesse de rotation 
maximale du roulement est d’environ 180 000 RPM selon les spécifications du constructeur 
(Garrett by Honeywell, 2012). 
 
L’arbre est assemblé dans le roulement par serrage alors que le roulement est localisé dans le 
carter par ajustement avec jeu. Le positionnement axial du roulement est assuré par une 
goupille, non illustrée dans la figure 5.10. 
Étrangleur d’huile







Figure 5.10 - Carter de roulement 
 
Le chemin d’huile est illustré en jaune rayé noir dans la figure 5.10. L’huile passe d’abord 
dans un étrangleur qui permet de contrôler le débit massique d’huile dans le carter. L’huile est 
ensuite acheminée jusqu’au roulement, où une partie sera dirigée à l’intérieur du roulement et 
le reste est utilisé comme film entre la cage extérieure du roulement et le carter. L’huile est 
finalement récupérée par le centre et les deux extrémités du roulement. 
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La lubrification du roulement est primordiale à ces vitesses de rotation. Une lubrification 
insuffisante à haute vitesse de rotation peut causer une surchauffe rapide du roulement et sa 
défaillance. À titre d’exemple, lors d’un essai d’accélération du prototype, les pompes d’huile 
n’ont pas démarrées. Lorsque le prototype a atteint 50 000 RPM, le roulement a saisi 
instantanément, forçant un arrêt soudain du prototype. Lorsque le roulement est utilisé sans 
huile, les billes surchauffent et causent la déformation et la décoloration des bagues du 
roulement. La figure 5.11 montre les deux bagues intérieures et une bille avant et après la 
surchauffe du roulement.  
Après le bris du roulement à bille
Avant le bris du roulement à bille
 
Figure 5.11 - Bagues intérieures et billes du roulement avant et après l'utilisation du roulement sans lubrification 
 
Sur le montage expérimental, une pompe est utilisée pour pressuriser l’huile à 20 psi à l’entrée 
du carter. Une pompe de retour est utilisée à la sortie pour aider l’évacuation de l’huile et 
éviter l’accumulation d’huile dans la cavité du roulement. L’étanchéité de la cavité du 
roulement contenant l’huile est assurée par des bagues de frottement sur le roulement et sur 
l’arbre. Les bagues sont illustrées à la figure 5.12. 
 
5.3.3 Rotor 
L’assemblage du rotor provient en partie d’un turbocompresseur Garrett GTX2860R. L’arbre, 
comprenant la turbine du turbocompresseur, les bagues de frottement pour l’étanchéité de 
l’huile et l’écrou de serrage proviennent directement du turbocompresseur commercial. Le 
prototype SRGT-2 prend la place du compresseur centrifuge normalement utilisé dans ce 




l’arbre afin d’ajuster la position du prototype dans la cavité du rotor. Les jeux axiaux entre le 
rotor et le banc d’essai peuvent donc être minimisés. La figure 5.12 montre les différentes 









Figure 5.12 - Composantes du rotor de SRGT-2 
Équilibreuse 
Le rotor est balancé à l’aide d’une machine de marque West Coast Balancing, illustrée à la 
figure 5.13. Cette machine est utilisée pour balancer des arbres de turbocompresseur 
commerciaux. L’assemblage rotatif est balancé avec un débalancement maximal de 0.02 g*po, 
soit la même tolérance que le turbocompresseur GTX28. Pour balancer l’assemblage, de la 
matière est enlevée sur le prototype SRGT et sur la turbine du turbocompresseur jusqu’à 
l’obtention de la valeur désirée. La figure 5.14 montre les enlèvements de matière sur le 
prototype SRGT-2. 
 
Figure 5.13 - Équilibreuse WCB-30 de marque West Coast Balancing (West Coast Balancing, 2011) 






Figure 5.14 - Enlèvements de matière sur le prototype SRGT-2 pour le balancer 
 
La machine à équilibrer mesure le débalancement d’un assemblage en rotation sur deux plans 
différents à l’aide de deux accéléromètres, illustrés à la figure 5.15. La pièce à balancer est 
d’abord montée sur deux paires de roulements, lesquelles sont liées de façon flexible aux 
accéléromètres qui mesurent le niveau de débalancement. Un moteur électrique et une 














L’équilibreuse est ensuite ajustée pour chaque assemblage à l’aide des cadrans illustrés à la 
figure 5.16. Les deux cadrans Plane servent à définir l’endroit exact où la mesure de 
débalancement doit être prise pour chacun des accéléromètres. Le cadran est ajusté afin de 
reporter la mesure de l’accéléromètre sur le plan exact où de la matière sera enlevée. Les deux 
cadrans CAL servent à ajuster la calibration pour mesurer le débalancement maximal toléré 
pour l’assemblage. Pour l’assemblage, le débalancement maximal est limité à 0.02 g*po, selon 
les recommandations du fabricant du turbocompresseur GTX2860R. Lorsque le prototype est 
mis en rotation, l’indicateur à aiguille indique le nombre de fois que le débalancement 
maximal est dépassé pour chacun des deux plans de mesure. Donc si l’indicateur affiche une 
valeur de deux, cela signifie que le débalancement est de 0.04  g*po. L’objectif est de 
descendre la quantité de débalancements sous une valeur unitaire pour chacun des plans. Pour 
y arriver, de la matière est enlevée à des endroits précis sur chaque plan, jusqu’à l’obtention 
d’une valeur maximale unitaire. Le protocole complet d’opération de la machine est expliqué 
dans le manuel d’utilisation fourni par la compagnie. 
 
 
Figure 5.16 - Indicateur à aiguille et cadrans d'ajustement pour les plans et la calibration 
 
5.3.4 Entrée d’air 
L’entrée d’air du banc de test doit permettre à l’écoulement de passer dans un capteur de débit 
massique pour ensuite être dirigé vers l’entrée de la partie compresseur du rotor. Comme le 
capteur de débit massique utilisé est un venturi, l’écoulement d’air doit entrer de façon axiale 
dans un seul conduit. Il est ensuite distribué de façon radiale à l’aide d’une volute pour entrer 
dans le banc d’essai. 




La volute, illustrée à la figure 5.17, est conçue pour minimiser les pertes de pression totale. 
Selon des analyses CFD faites lors de la conception, les pertes de pression totale sont de 12 % 
au débit d’air de 150 g/s. Une validation expérimentale à 55 g/s a permis de mesurer des pertes 
de pression totale de 2.1 %. Le modèle numérique aux mêmes conditions prédit des pertes de 
2.2 %, soit une différence de 5 %. Le modèle numérique offre une précision suffisante pour la 
prédiction des pertes de pression totale dans l’entrée du moteur. 
 
Entrée d’air
Sortie d’air axiale 
vers le rotor
 
Figure 5.17 – Volute à l’entrée de la turbine SRGT-2 
 
5.3.5 Cavité du rotor 
La cavité du rotor est la pièce à l’intérieure de laquelle tourne le rotor de la turbine SRGT-2. 
La cavité a pour objectif de positionner différents capteurs et contenir le prototype en cas 
d’éclatement. 
 
La cavité du rotor contient les capteurs de pression et de température pour l’entrée et la sortie 
du rotor. La pièce contient aussi un capteur de température infrarouge qui permet de connaître 
la température du rim-rotor. Durant un essai, il faut s’assurer que la température du rim-rotor 
ne dépasse pas la température de transition vitreuse du PEEK de 143°C. Un système de 
refroidissement par injection de gaz (azote, hélium ou air) refroidi à l’azote liquide est intégré 




d’intégrer des capteurs capacitifs à la pièce pour mesurer le déplacement du prototype en 
rotation. Le système capacitif n’a pas été utilisé à ce jour sur ce banc d’essai puisqu’aucun 
besoin d’étude structurelle ou de dynamique du rotor n’est nécessaire. 
 
Anneau protecteur 
Dans l’éventualité d’un bris du rotor lors d’un test, il a été calculé que l’énergie emmagasinée 
comportait un risque pour l’intégrité du banc d’essai et pour les capteurs utilisés. Un anneau 
protecteur, illustré à la figure 5.18, a été conçu pour absorber l’énergie rotative du rotor après 
un éclatement éventuel. Lors d’un éclatement, l’énergie est transférée à l’anneau. Elle est 
ensuite dissipée par friction en rotation entre l’anneau et la cavité du rotor. De cette façon, les 
dommages sévères au montage expérimental peuvent être évités. Il ne suffit qu’à remplacer 




Cavité du rotor  
Figure 5.18 - Anneau protecteur 
 
Le dispositif a déjà été testé involontairement lors d’un essai de production de puissance. Lors 
de cet essai, le prototype a été accéléré à vitesse maximale. La combustion a ensuite été 
entamée. Puisque le rim-rotor n’était pas refroidi lors de cet essai, ce dernier a rapidement 
chauffé. Après quelques secondes de combustion, la température du rim-rotor a dépassé la 
température de transition vitreuse du PEEK, ce qui a causé une défaillance du rim-rotor. La 
photo 5.19 a) montre le prototype après la défaillance du rim-rotor, absent de la photo. Le rim-
rotor s’est retrouvé encastré dans l’anneau protecteur, tel qu’illustré à la photo 5.19 b). Le 
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banc d’essai n’a subi aucun dommage. Il n’a fallu que remplacer l’anneau et le prototype pour 





a) b)  
Figure 5.19 - a) Prototype après la défaillance du rim-rotor et b) rim-rotor encastré dans l'anneau protecteur 
 
5.3.6 Stators 
À l’entrée et à la sortie de la chambre de combustion sont placés le stator du compresseur et 
celui de la turbine, illustrés à la figure 5.20. Les deux stators sont assemblés de façon 
concentrique par assemblage avec jeu. Ils sont positionnés de façon axiale par la chemise de la 
chambre de combustion.  
 
Le stator du compresseur est utilisé pour convertir la vitesse de l’air sortant du rotor 
compresseur en pression statique. Comme l’air sortant du rotor compresseur est supersonique, 
le stator utilise des ondes de choc pour faire la conversion en pression statique. Le stator de la 
turbine est utilisé pour convertir la pression statique en vitesse vers le rotor de la turbine. 
L’explication de la conception aérodynamique des stators est faite par Gabriel Vézina (Vézina, 
2014). 
 
Les deux stators sont faits d’acier AISI 1020. Ils ont d’abord été tournés aux dimensions 











Figure 5.20 - Stators du compresseur et de la turbine 
 
5.3.7 Chambre de combustion 
La chambre de combustion comprend principalement quatre composantes : la chemise, les 
passages autour de la chemise, les injecteurs et le système d’allumage. La conception est 
expliquée en détail dans le chapitre 4. La figure 5.21 montre l’assemblage des pièces à 
l’échelle. Une présentation du système d’injection, du système d’allumage et de la fabrication 
de la chemise est faite. 
 
 
Figure 5.21 - Chambre de combustion de SRGT-2 
Système d’injection 
Le carburant est injecté dans la chambre de combustion par 19 trous simples placés de façon 
axiale à l’arrière de la chemise, tel qu’illustré dans les figures 5.22 et 5.23 . Cette technique 
d’injection est choisie pour sa facilité de mise en œuvre et d’intégration au banc d’essai. Un 
plénum est utilisé en arrière des trous afin d’assurer une distribution de pression égale entre 
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chacun des trous d’injection. L’alimentation de carburant jusqu’au plénum se fait par le côté 
de la pièce. Le diamètre des trous d’injection est calculé à l’aide de la relation de conservation 
de la masse afin d’obtenir une vitesse d’injection entre Mach 0.02 et 0.05. La vitesse 
d’injection est lente pour favoriser un temps de résidence maximal du carburant dans la 
première zone de la chambre de combustion.  
 
Injecteurs (19x) Système d’allumage Plénum
Alimentation  







Figure 5.23 - Prototype de la chambre de combustion 
 
Le débit de carburant envoyé au banc d’essai est contrôlé par un débitmètre de marque 
Alicat™, illustré à la figure 5.24, ayant une capacité de 0 à 1500 slpm. L’appareil est ajustable 
pour plusieurs types de gaz et permet de prendre une pression de gaz en entrée jusqu’à 




débitmètre, qui ajuste ensuite l’ouverture de la valve intégrée pour le bon débit. Une mesure 
du débit réel circulant dans le système est faite en parallèle par l’appareil et est transmise sous 





Figure 5.24 - Débitmètre Alicat et valve de sécurité 
 
Afin de prévenir des accidents, une valve de sécurité, illustrée à la figure 5.24, est mise en 
amont du débitmètre. Si un problème majeur survient et empêche la fermeture complète du 
débitmètre, la valve est fermée, coupant le circuit de carburant. La valve est configurée pour 
être forcée ouverte. De cette façon, lorsqu’aucun courant n’est fourni à la valve, celle-ci ferme 
le circuit de gaz.  
 
Système d’allumage 
Initialement, un système d’allumage utilisant un fil chaud était prévu dans la chambre de 
combustion. Ce système avait été choisi puisqu’il avait montré une bonne fiabilité et une 
bonne simplicité d’utilisation lors des recherches sur R4E et SRGT-1. Par contre, des essais 
avec une simple flamme de méthane ont montré que la puissance du fils chaud utilisé n’était 
pas assez grande pour allumer le mélange. Un changement a donc été fait vers un système 
d’allumage par étincelle plus puissant, développé par Rancourt (Rancourt, 2011) au début des 
recherches sur R4E. 
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Le système par étincelle utilise un module inductif de marque MSD Blaster Ignition. Le 
schéma complet du système d’allumage est décrit en détail par Rancourt (Rancourt, 2011). Sur 
le banc d’essai SRGT-2, l’électrode positive entre de façon axiale par l’arrière de la chemise. 
La position de la pointe de l’électrode est ajustée de façon à produire une étincelle sur la 
chemise, dans la première zone de la chambre de combustion. L’allumage doit être fait dans la 
première zone puisque le ratio air-carburant est près d’être stœchiométrique. La chemise est 
mise à la terre pour pouvoir produire l’étincelle. L’électrode et l’étincelle produite sont 
montrées dans la figure 5.23. 
 
Fabrication 
Le profil des passages autour de la chemise est usiné directement dans les différentes pièces 
qui constituent le boitier de la turbine SRGT-2. La figure 5.25 montre les différentes 
composantes de la partie du banc d’essai comprenant les passages, la chemise et les injecteurs. 
Le boitier et les injecteurs sont fabriqués en aluminium alors que la chemise est fabriquée en 
acier inoxydable AISI 316 pour sa faible diffusivité thermique et pour sa résistance à la 
corrosion. La tolérance de fabrication de la chemise est importante puisqu’elle localise 
axialement le stator du compresseur et de la turbine. La chemise est localisée de façon 













La technique de fabrication de la chemise a nécessité plusieurs itérations. Initialement, la 
chemise était découpée à plat en trois pièces : le cylindre intérieur, le cylindre extérieur et la 
paroi arrière. Les trois pièces étaient ensuite roulées et soudées au laser pour obtenir la 
chemise de la figure 5.26 a). La soudure au laser avait été choisie parce que le matériau était 
très mince (0.2 mm), donc difficile à souder avec des méthodes à arc électrique. Cette 
technique de fabrication n’a pas donné de bons résultats puisque la chemise était très déformée 
à cause de la soudure et du roulage. La cylindricité et la tolérance sur les diamètres n’étaient 
pas respectées. 
 
a) b)  
Figure 5.26 - Chemise de la chambre de combustion a) roulée et soudée et b) tournée et soudée 
 
Une seconde technique de fabrication a été développée au laboratoire pour fabriquer la 
chemise. Le résultat est illustré à la figure 5.26 b). Dans la nouvelle technique, la partie 
extérieure ainsi que le fond sont tournés en une seule pièce d'acier inoxydable. La partie 
intérieure est tournée indépendamment en y ajoutant une lèvre pour la localiser axialement par 
rapport à la partie extérieure. Les deux composantes sont ensuite trouées indépendamment sur 
une fraiseuse à 4 axes. Finalement, la lèvre est soudée par point à trois endroits pour fixer les 
deux pièces ensemble. Les différentes parties sont illustrées à la figure 5.27. Pour cette 
technique, l’épaisseur des parois est augmentée à 0.5 mm pour faciliter l’étape sur le tour. Le 
résultat donne une chambre de combustion qui respecte les tolérances dimensionnelles et 
géométriques pour l’assemblage dans le banc d’essai. 
 






Figure 5.27 - Parties de la chemise tournée et soudée 
 
 Acquisition de données 5.4
Plusieurs capteurs sont intégrés au banc d’essai et au démarreur dans l’optique de pouvoir 
caractériser la turbine SRGT-2. L’objectif est de connaître les propriétés de l’écoulement à 
chaque étage de la turbine SRGT-2. Pour cela, des mesures de pression statique et de 
température totale sont prises à certains endroits clés sur le banc d’essai. En plus, des mesures 
de vitesse de rotation, de débit massique d’air et débit massique de carburant sont prises pour 
compléter la caractérisation. La figure 5.28 et le tableau 5.2 montre la localisation et les 
spécifications des différents capteurs sur le banc d’essai. L’acquisition de données et le 
contrôle du démarreur se fait à l’aide d’une carte National Instrument ™ NI-6218 et du 























Tableau 5.2 - Liste des capteurs dans le banc d'essai 
Localisation Mesures Capteurs 
A Pression statique 
Température totale 
SSI Technologie (jusqu’à 350 kPa) 
Thermocouple Omega type K 
B Vitesse angulaire (RPM) Capteur optique infrarouge 
C Débit massique de carburant Alicat™ MCR-1500 
   
2 Débit massique d’air 
(Pression statique) 
Setra différentiel (jusqu’à ± 25 kPa) 
3 Pression statique 
Température totale 
Setra différentiel (jusqu’à 25 kPa) 
Thermocouple Omega type K 
6 Pression statique 
Température totale 
SSI Technologie (jusqu’à 350 kPa) 
Thermocouple Omega type K 
7 Pression statique 
Température totale 
SSI Technologie (jusqu’à 350 kPa) 
Thermocouple Omega type K 
9 Pression statique 
Température totale 
Setra différentiel (jusqu’à ± 12.5 kPa) 
Thermocouple Omega type K 
 
5.4.1 Capteurs de pression 
Tous les capteurs de pression utilisés dans le banc d’essai ont préalablement été calibrés par le 
fabricant pour fournir un signal analogique de voltage. La courbe de calibration est 
directement utilisée pour la conversion du signal analogique de voltage en pression. La 
précision de tous les capteurs est de moins de 1 % de la plage complète du capteur. 
 
Pour l’entrée d’air (3), un capteur de pression statique différentiel de marque Setra™ avec une 
plage d’utilisation de 0 kPa à 25 kPa est utilisé. La plage d’utilisation est choisie en se basant 
sur les conditions de l’écoulement au point d’opération de 135 000 RPM. À cette vitesse de 
rotation, la vitesse de l’écoulement à l’entrée d’air est à Mach 0.7. La chute de pression 
statique par rapport à la pression totale est d’environ 16 % à cette vitesse. Donc, si les pertes 
de pression totales causées par la volute en entrée sont négligées, la dépression statique 
mesurée à l’entrée sera d’environ 16 kPa. 
 
Pour les capteurs à la sortie du compresseur (6) et à la sortie de la chambre de combustion (7), 
un capteur de pression statique différentiel de marque SSI Technologie™ avec une plage 
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d’utilisation de 0 à 350 kPa est utilisé. Le capteur est choisi sachant que le rapport de pression 
théorique du compresseur est de 2,3 : 1, ce qui peut donner une pression statique de 230 kPa 
dans ces sections du banc d’essai. 
 
Pour le capteur à l’échappement (9), un capteur de pression statique différentiel de marque 
Setra™ avec une plage d’utilisation de -12.5 kPa à 12.5 kPa est utilisé. Une chute de pression 
statique d’environ 10 kPa est attendue à l’entrée de l’échappement. Un capteur bidirectionnel 
est utilisé afin de mesurer des pressions qui peuvent être positives lors du démarrage de la 
turbine.  
 
Finalement, un capteur de pression statique (A) est ajouté dans le tuyau amenant l’air du 
compresseur volumétrique jusqu’à la turbine du turbocompresseur. La mesure de pression 
permet d’estimer la puissance fournie au rotor lors du démarrage. 
 
5.4.2 Capteurs de température 
Des thermocouples de type K sont utilisés pour mesurer la température aux différents étages 
du banc d’essai. Les thermocouples K sont utilisés partout sur le banc d’essai puisqu’ils 
offrent une grande plage fonctionnelle, variant de -270°C à 1370°C. Un module de conversion 
du signal envoyé par un thermocouple est utilisé pour le convertir en signal analogique 0-5 V. 
La marque du module est Exhaust Gas Technologies Inc. Il est généralement utilisé pour 
instrumenter les automobiles hautes performances. La compensation pour la soudure froide, le 
filtrage et l’amplification sont intégrés dans le module. Les thermocouples sont tous 
initialement étalonnés dans une eau glacée à 0°C pour assurer une mesure précise. 
 
Un capteur infrarouge est utilisé pour mesurer la température du rim-rotor (10). Il mesure la 
température de la surface dans son champ de vision en mesurant les radiations infrarouges 






5.4.3 Capteur de vitesse de rotation 
La vitesse de rotation du moteur (B) est mesurée à l’aide d’un capteur infrarouge IRS-W de 
Monarch Instrument™. Le capteur mesure une vitesse de rotation de 0 à 1 000 000 RPM en 
détectant une variation de contraste sur une cible placée à moins de 12 mm. Le capteur fournit 
un pulse par détection de changement de contraste.  
 
Sur le banc d’essai, une cible est placée sur l’extrémité du rotor, du côté de la turbine du 
turbocompresseur (B). Afin d’augmenter la rapidité de mesure de la vitesse de rotation, deux 
variations de contraste sont mises sur la cible, ce qui augmente par deux la vitesse 
d’acquisition du capteur. Le capteur est fixé sur la volute de la turbine du turbocompresseur. 
 
5.4.4 Capteur de débit massique de carburant 
Le débit de carburant acheminé au banc d’essai est contrôlé et mesuré à l’aide d’un débitmètre 
Alicat™ (C) ayant une plage d’utilisation de 0-1500 slpm. Le débit de carburant est contrôlé 
par un signal analogique de voltage. L’appareil retourne ensuite un signal analogique de 
voltage de la mesure réelle du débit de carburant circulant dans le débitmètre. La calibration 
fournie par le fabricant est utilisée pour convertir la mesure du débit massique. Le débitmètre a 
une précision de 0.8 % sur la mesure du débit et 0.2 % sur le contrôle du débit. Une erreur 
maximale de 1 % sur la mesure du débit est attendue. 
 
5.4.5 Capteur de débit massique d’air 
Le débit massique d’air entrant dans le banc d’essai est mesuré à l’aide d’un venturi (2), 
illustré à la figure 5.29. Le diamètre d’entrée et le diamètre au col du venturi sont connus. Le 
débit massique dans un venturi est mesuré par la différence de pression statique entre 
l’écoulement entrant et l’écoulement accéléré au col du venturi (White F. , 2011).  
 








Figure 5.29 - Schéma d'un venturi 
 
Sachant que l’écoulement est suffisamment subsonique pour être considéré comme 
incompressible, l’écoulement peut être décrit par l’équation de Bernoulli (5.4) : 
 2 2
2 2a b b a
p p V Vρ ρ− = −   (5.4) 
où l’indice a représente l’écoulement à l’entrée du venturi et l’indice b représente 
l’écoulement au col. Ensuite, en combinant l’équation (5.4) avec la relation de continuité (5.5), 
où Q est le débit volumique, la relation (5.6) est obtenue. 










ρ   
 ∆ = − 
   
  (5.6) 
Ensuite, en isolant Va et en la multipliant par Aa, le débit volumique dans le venturi est obtenu. 
Finalement, en multipliant le débit volumique par la densité du fluide et en ajoutant un 
coefficient de décharge C, l’équation (5.7) du débit massique ṁ est obtenue. Le coefficient de 
décharge est utilisé pour prendre en compte les pertes par friction du fluide sur la paroi. La 
valeur du coefficient de décharge est déterminée selon le ratio β du diamètre du col sur le 
diamètre d’entrée à l’aide de l’équation (5.8) (White F. , 2011). Le ratio β du venturi utilisé sur 


















   (5.7) 




 Recommandations futures 5.5
Cette partie présente tout d’abord quelques améliorations importantes à faire sur le banc 
d’essai afin d’en améliorer la fonctionnalité. Ensuite, quelques configurations alternatives du 
banc d’essai sont proposées afin de caractériser et tester individuellement chacune des 
composantes de la turbine SRGT-2.  
 
5.5.1 Améliorations 
Après plusieurs essais faits à l’aide du banc d’essai présenté précédemment, quelques 
recommandations sont à faire pour améliorer sa fonctionnalité. Tout d’abord, une modification 
importante doit être faite au niveau du système de lubrification du roulement à billes. Malgré 
l’utilisation de pompes antagonistes, de l’huile s’accumulait dans la cavité du roulement et 
s’échappait par les bagues de frottement durant l’utilisation. Pour régler ce problème, la pièce 
du carter de roulement, illustrée à la figure 5.30 a), doit être modifiée. Il faudrait créer un 
réservoir sous le roulement à billes pour récolter l’huile devant être aspirée par la pompe à 
vide. La figure 5.30 b) montre la cavité utilisée sur le turbocompresseur original d’où 
proviennent les composantes du banc d’essai. Il faudrait tenter de reproduire les dimensions de 
la cavité dans le banc d’essai. 
 
Sortie d’huile




Figure 5.30 - a) Configuration présente de l'évacuation d'huile et b) Configuration de l'évacuation d'huile dans le 
turbocompresseur commercial 
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Une seconde recommandation à faire est l’ajout d’un contrôleur sur le moteur électrique du 
démarreur. Le contrôleur permettrait de contrôler la vitesse de rotation du moteur électrique. 
Présentement, le moteur est utilisé sans contrôleur. Il tourne donc à vitesse maximale 
seulement. Cela a pour effet de limiter le contrôle de la puissance envoyé au prototype pour 
l’accélérer. L’ajout du contrôleur pourrait permettre l’utilisation du compresseur volumétrique 
sur toute la plage d’opération disponible pour 22 kW.  
 
Une dernière recommandation à faire est l’ajout d’un capteur pour mesurer directement la 
puissance produite par le prototype SRGT-2. Présentement, la puissance Ẇ n’est pas mesurée 
directement. Elle peut seulement être calculée en régime transitoire avec l’équation (5.9), où le 
couple T produit est calculé avec l’équation (5.10) : 
 W T= ⋅Ω   (5.9) 
 T J α= ⋅   (5.10) 
où J est l’inertie du prototype en rotation, α est l’accélération angulaire du prototype et Ω est 
la vitesse de rotation du prototype. Il n’est présentement pas possible de connaître la puissance 
produite en régime permanent. 
 
La mesure de puissance la plus directe serait d’utiliser un moteur électrique branché 
directement sur le prototype SRGT. Cette solution serait la plus simple et la plus pratique 
puisque le moteur électrique pourrait servir de démarreur et de génératrice. Par contre, à ce 
jour, il n’existe pas de moteur électrique permettant de tourner à ces vitesses et ces puissances. 
Il faudrait donc démultiplier la vitesse de rotation. Un système de réduction qui utilise un 
planétaire à rouleaux comme celui de la compagnie Rotrex™, illustré à la figure 5.31, 
permettrait de réduire la vitesse de rotation du prototype jusqu’à une vitesse normale pour un 
moteur électrique. Par contre, il faudrait vérifier la capacité du système Rotrex™ de 






Figure 5.31 - Système de réduction de marque Rotrex™ 
 
Une autre mesure de puissance serait de mesurer le couple dans l’arbre en mesurant la 
déformation en torsion entre chacune des extrémités de celui-ci. Comme le couple est de 
moins de 1 Nm, il faudrait diminuer volontairement la rigidité en torsion d’une partie de 
l’arbre pour augmenter la déformation due à la torsion entre les deux extrémités. La 
déformation pourrait être mesurée magnétiquement avec des capteurs à effets Hall ou à l’aide 
de capteurs optiques. Il ne suffirait ensuite que de multiplier le couple et la vitesse de rotation 
pour obtenir la puissance à l’arbre. 
 
5.5.2 Configurations supplémentaires 
Grâce à la modularité du module fluide, il est possible d’adapter le banc d’essai facilement 
pour tester et caractériser indépendamment le compresseur, la chambre de combustion, la 
turbine et la structure. La configuration pour le compresseur a déjà été utilisée. La 
configuration pour tester la chambre de combustion a été fabriquée, mais elle n'a pas utilisée 
jusqu’à maintenant. Les autres configurations présentées sont des configurations possibles à 
mettre en œuvre. 
 
Configuration pour tester le compresseur 
L’objectif de la configuration pour caractériser le compresseur est de construire une carte telle 
qu’illustrée à la figure 5.32. Pour le calcul de la carte du compresseur, le banc d’essai est 
 BANC D’ESSAI SRGT-2 
 
68 
modifié. La chambre de combustion et le système d’injecteur sont retirés et remplacés par un 
plénum et un papillon, tel qu’illustré dans les figures 5.33 et 5.34. 
 
Lors d’un essai, le prototype est tout d’abord accéléré et maintenu à une vitesse constante. 
Ensuite, la contrepression derrière le compresseur est variée en fermant graduellement le 
papillon. La variation de débit massique est mesurée durant la variation de la contrepression. 
Le test est ensuite répété pour différentes vitesses de rotation. L’efficacité du compresseur est 
évaluée en mesurant le gain en température de l’écoulement entre l’entrée et la sortie du 
compresseur.  
 
Le plénum a pour fonction de ralentir l’écoulement sortant du compresseur à un état quasi 
stagnant. La pression statique mesurée dans le plénum peut donc être considérée comme une 
pression totale. Le rapport de pression totale est calculé en mesurant la pression totale en 






















































Figure 5.33 - Configuration du banc d'essai pour caractériser le compresseur 
 
 
Figure 5.34 - Configuration du banc d'essai pour tester le compresseur 
 
Configuration pour caractériser la chambre de combustion 
L’objectif de la configuration pour caractériser la chambre de combustion est de déterminer 
l’efficacité de combustion, les pertes de pression et construire une carte de stabilité présentée à 
la figure 5.35. Pour les tests, le banc d’essai normalement utilisé pour tester SRGT-2 est 
modifié afin d’isoler la chambre de combustion du système. Il est ainsi possible de caractériser 
la chambre de combustion sans être influencé par le compresseur et la turbine. 
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Figure 5.35 - Carte de stabilité de la chambre de combustion 
 
Dans le banc de test, le prototype est retiré et remplacé par 2 bagues qui simulent le passage de 
l’air dans le prototype. Les bagues sont illustrées dans la figure 5.36 a). Lors d’un test, le débit 
d’air est contrôlé par le compresseur volumétrique qui est directement branché à l’entrée du 
banc d’essai. Le rapport de pression à l’entrée de la chambre de combustion est ajusté en 
bloquant certains trous dans la bague intérieure, illustrée dans la figure 5.36 b). Les conditions 
de test sont donc contrôlées indépendamment afin de simuler les conditions désirées. Pour 
caractériser la chambre de combustion, la température totale et la pression statique sont 
mesurées à l’entrée et à la sortie. Les débits massiques d’air et de carburant sont aussi 
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Figure 5.37 - Photo du montage expérimental démonté pour voir la sortie de la chambre de combustion et les deux 
bagues 
Configuration pour caractériser la turbine 
L’objectif de la configuration pour caractériser la turbine est de construire une carte 
d’efficacité et de puissance telle qu’illustrée à la figure 5.38. Le débit massique sur les courbes 
est corrigé avec l’équation (5.1) pour la pression d’entrée et la température d’entrée. Pour 
calculer ces cartes, de l’air sous pression, chaud ou froid, est envoyé à la turbine afin d’être 
détendu. Durant un test, le débit massique est varié sur une certaine plage pendant qu’une 
charge mécanique maintient la vitesse de rotation constante. Les mesures de pression et de 
température avant et après la turbine permettent de déterminer le rapport de détente ainsi que 
l’efficacité isentropique. Une mesure de puissance peut être prise directement sur l’arbre à 
l’aide d’une cellule de charge par exemple. Par contre, pour des hautes vitesses de rotation, la 
















Figure 5.38 – Carte turbine typique 
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Présentement, aucune conception n’a été faite pour un banc d’essai permettant de faire la 
caractérisation de la turbine. Par contre, une modification utilisant le compresseur 
volumétrique pour forcer un débit d’air pressurisé dans la turbine de SRGT-2 est envisageable. 
Afin d’imposer une charge pour garder la vitesse de rotation constante, la turbine du 
turbocompresseur pourrait être remplacée par un compresseur dont les propriétés sont très bien 
connues. Il serait important de minimiser les espaces axiaux entre le rotor et le boitier au 
maximum afin de s’assurer de bien connaître le débit massique réel passant dans la turbine de 
SRGT-2. 
 
Configuration pour caractériser la structure 
Plusieurs configurations sont envisageables pour caractériser la structure du rotor du prototype 
SRGT-2. Une première configuration aurait pour objectif de valider les différents modes de 
défaillance de la structure sous différentes circonstances. Il serait ainsi possible de valider les 
modèles analytiques et numériques qui sont utilisés lors de la conception structurale du 
prototype. Une seconde configuration permettrait de faire une analyse thermique du prototype 
lorsqu’il est chaud. Le profil de température dans le prototype est mesuré pendant qu’un gaz 
chaud passe dans la turbine. Finalement, une dernière configuration permettrait d’étudier le 
profil de température de l’écoulement autour du rotor en rotation à haute vitesse. 
 
Pour les essais sur le mode de défaillance, le prototype est accéléré tranquillement jusqu’à la 
vitesse de rupture. Une caméra haute vitesse permet de filmer le mode de défaillance pour 
ensuite le comparer avec les modèles numériques et analytiques. Ces tests peuvent être faits 
avec des conditions d’opération froides et chaudes. Les sections du banc d’essai du côté de la 
chambre de combustion sont retirées afin d’avoir une vue directe sur le rotor, telle qu’illustrée 
à la figure 5.39. Puisqu’il n’y a pas de stators pour le compresseur et la turbine, aucun travail 
n’est fait par ceux-ci. Il est donc possible d’accélérer le prototype à de très grandes vitesses 
avec le démarreur actuel du banc d’essai. 
 
Pour l’analyse thermique du prototype, une configuration semblable est utilisée. Pour ce test, 
des gaz chauds, ayant des propriétés semblables au gaz sortant de la chambre de combustion, 




à l’aide d’une caméra thermique, telle qu’illustrée à la figure 5.40. Malheureusement, comme 
un tuyau doit amener l’air jusqu’à la turbine, il est difficile de mesurer la température à la 
turbine à l’aide de la caméra. Il est tout de même faisable de mesurer la distribution de 
température dans le compresseur et dans le rim-rotor. 
 
 






Figure 5.40 - Configuration pour tester la structure à chaud 
 
Finalement, la dernière configuration permettrait de mesurer le profil de température du gaz 
dans la cavité autour du rim-rotor en rotation. Pour ce test, une configuration semblable à celle 
illustrée à la figure 5.39 est utilisée. Lors d’un essai, le prototype serait accéléré jusqu’à une 
vitesse de rotation précise. Un système d’imagerie de type Schlieren serait utilisé à la place de 
la caméra haute vitesse afin de visualiser le profil de densité de l’air autour du rotor en 
rotation. Les données obtenues pourront finalement être comparées avec les modèles 
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analytiques et numériques pour estimer le profil de température autour du rim-rotor. La 
puissance dissipée par le prototype en rotation au gaz dans la cavité pourra ensuite être 
calculée pour différentes vitesses de rotation. 
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CHAPITRE 6 VALIDATION EXPÉRIMENTALE 
DE LA CHAMBRE DE COMBUSTION 
Des essais ont permis de valider le bon fonctionnement du concept de chambre de combustion 
proposé. Dans ces essais, l’efficacité de combustion, les pertes de pression totale et la 
température moyenne en sortie sont mesurées et comparées avec le modèle numérique. Le 
facteur de motif à la sortie de la chambre de combustion n’a pas été mesuré puisqu’il faut de 
l’équipement de mesure très complexe, dispendieux et difficile à mettre en œuvre dans un 
moteur de cette échelle. Une technique utilisée pour mesurer le facteur de motif est de placer 
dans l’écoulement une série de thermocouples à haute bande passante assemblés de façon 
radiale sur la même tige. La tige est ensuite déplacée de façon circonférentielle pour mesurer 
la variation de température à plusieurs endroits. Il est important que les thermocouples soient à 
haute bande passante pour permettre de mesurer des oscillations de température. 
 
La validation de la chambre de combustion a été faite lors d’un essai de combustion durant 30 
secondes sur le banc d’essai présenté au chapitre 5. Initialement, le méthane avait été prévu 
comme carburant pour l’essai. Par contre, malgré plusieurs tentatives avec différents systèmes 
d’allumage (flamme pilote, fil chaud et étincelles) et plusieurs aides chimiques à l’allumage 
(ex. : éther diéthylique), il n’a pas été possible d’entamer et installer une combustion de 
méthane dans la chambre de combustion. Les difficultés d’allumage du méthane ont forcé 
l’utilisation d’un carburant plus facile à allumer pour les essais : l’hydrogène. L’énergie 
d’allumage de l’hydrogène est près de 10 fois moindre que le méthane à un ratio 
d’équivalence stœchiométrique (Hankinson, Mathurkar, & Lowesmith, 2009). L’hydrogène 
montre aussi une plus grande plage d’allumage que le méthane comme le montre la figure 6.1.  
 




Figure 6.1 – Énergie minimale d’allumage de mélanges air-hydrogène (●), air-méthane (■) et air-heptane (▲) en 
fonction du ratio stoechiométrique φ à pression atmosphérique (White, Steeper, & Lutz, 2006). 
 
Deux raisons peuvent expliquer les problèmes d’allumage du méthane : l’énergie d’allumage 
et les tourbillons dans la première zone de la chemise. La plage de ratio d’équivalence à 
laquelle il est possible d’allumer le méthane est très mince comme le montre la figure 6.1. De 
plus, plus le ratio s’éloigne du ratio stœchiométrique, plus il faut de l’énergie pour être capable 
d’allumer un mélange air-méthane. Il se peut donc que malgré l’utilisation de plusieurs 
systèmes d’allumage, l’énergie n’ait jamais été suffisante pour allumer le mélange à l’endroit 
où se trouvait le système d’allumage dans la chambre de combustion. 
 
Les problèmes d’allumage du méthane peuvent aussi être causés par l’intensité trop faible des 
tourbillons dans la première zone de la chambre de combustion. Le rôle de ces tourbillons est 
de ralentir l’écoulement moyen axial à une vitesse en dessous de 0.05 Mach afin de permettre 
un temps de mélange et de combustion maximal entre le carburant injecté et l’air entrant dans 
la première zone. L’injection se fait aussi à très basse vitesse (0.02 Mach) pour favoriser le 
temps de mélange et l’allumage constant du carburant injecté. Si les tourbillons ne sont pas 
assez importants dans la première zone, l’écoulement devient trop rapide pour permettre un 
mélange air-méthane adéquat pour une combustion. Le carburant se retrouve possiblement 
soufflé à l’extérieur de la première zone de la chambre de combustion. De plus, comme la 
vitesse de flamme laminaire de la combustion air-méthane à un ratio stœchiométrique est 




une flamme ne peut pas remonter l’écoulement pour revenir s’installer dans la première zone, 
près des injecteurs. 
 
Il est possible que les problèmes d’allumage du méthane soient expliqués en partie par les 
deux raisons décrites ci-haut. Par contre, puisqu’il a été possible d’allumer et stabiliser une 
flamme d’hydrogène dans la chambre de combustion, il est possible de croire que le problème 
avec le méthane est principalement causé par l’énergie d’allumage insuffisante pour allumer le 
mélange. Ces hypothèses nécessitent une investigation future plus approfondie. 
 
Lors de l’essai, l’allumage de la chambre de combustion a été fait à une vitesse de rotation de 
démarrage d’environ 102 000 RPM. À cette vitesse, le rapport de pression est de 1.26 et le 
débit massique d’air est de 41 g/s. Le débit massique d’air mesuré est beaucoup plus bas 
qu’anticipé. Un débit d’environ 90 g/s était attendu. Les hypothèses qui expliquent cette 
diminution de débit massique d’air sont abordées par Vézina (Vézina, 2014). Après 
l’allumage, le moteur a accéléré à une vitesse de rotation de 117 000 RPM et le débit massique 
d’air a chuté à 30 g/s. 
 
La figure 6.2 montre les courbes de température et de ratio stœchiométrique en fonction du 
temps lors de l’essai. La courbe de température à l’entrée de la turbine est en trait hachurée 
après 75 secondes parce que le thermocouple s’est brisé lors de l’essai. Puisque la température 
de la sortie de la turbine a peu changé après la marque de 75 secondes, il est possible de croire 
que la température à l’entrée de la turbine a gardé la même tendance. 
 
Les oscillations après l’allumage proviennent des ajustements sur le débit de carburant pour 
maintenir une température de sortie de 1000 K. Lors de l’allumage, les gaz chauds augmentent 
de volume, ce qui crée un blocage dans la chambre de combustion. Le blocage crée une 
augmentation de contrepression, ce qui cause une chute du débit massique d’air dans le 
compresseur. Le débit de carburant doit donc être corrigé en fonction de la variation de débit 
d’air. 




















































Figure 6.2 - Ratio stœchiométrique et température en fonction du temps 
 
Les courbes de la figure 6.2 montrent une forte dépendance entre le ratio stœchiométrique et la 
température à l’entrée de la turbine. Au moment de l’allumage, la température augmente 
rapidement, ce qui montre une stabilisation rapide de la flamme dans la chemise. La 
stabilisation est aussi montrée lors des oscillations, où la température réagit rapidement aux 
changements de ratio stœchiométrique. La température moyenne observée durant le régime 
permanent est de 975 K. 
 
 Efficacité de combustion 6.1
L’efficacité de combustion est estimée en comparant la température mesurée à la sortie de la 
chambre de combustion avec la température adiabatique de flamme à pression constante et 
enthalpie constante pour le même ratio stœchiométrique. Selon le ratio stœchiométrique 
mesuré durant l’essai, une température de 1150 K serait attendue lors du régime permanent. 
 
Par contre, la valeur exacte d’efficacité de combustion est difficile à estimer puisque deux 
autres phénomènes physiques viennent influencer la température à la sortie. Le premier 
phénomène est le transfert de chaleur dans la pièce séparant la sortie de la chambre de 




figure 6.3. Le second phénomène est la recirculation des gaz de combustion entre la sortie du 
stator de la turbine et l’entrée du stator du compresseur par l’espace axial (A), illustré à la 
figure 6.3. Afin d’évaluer l’influence potentielle de chacun des paramètres, le flux thermique 















Figure 6.3 - Écoulements secondaires dans une turbine de type SRGT 
 
6.1.1 Évaluation du transfert thermique 
Le flux thermique passant de la sortie de la chambre de combustion vers l’entrée de la 
chambre de combustion est estimé en évaluant la conduction thermique et la convection 
affectant la pièce conjointe. Les coefficients de convection moyens calculés par Rancourt 
(Rancourt, 2011) pour des conditions d’opération semblable du compresseur et de la turbine 
sont utilisés dans ce calcul. Une valeur de 1000 W/m²K est utilisée pour le stator du 
compresseur (h3) et une valeur de 700 W/m²K est utilisée pour le stator de la turbine (h4). La 
pièce conjointe est faite d’acier avec un coefficient de conductivité thermique (k) de 52 
W/mK. Le flux thermique maximal est calculé à l’aide des équations (6.1) et (6.2), avec les 
températures mesurées durant l’essai à l’entrée (T3) et à la sortie (T4) de la chambre de 
combustion. Une valeur maximale de 640W est obtenue. La diminution de température à la 
sortie causée par ce transfert de chaleur est de 13K, ce qui représente une diminution de 1.1 % 
de l’efficacité de combustion. 
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6.1.2 Évaluation de la recirculation 
Puisque la vitesse des gaz passant dans l’espace A n’est pas connue, le débit massique de 
recirculation est difficile à évaluer. Une estimation de la recirculation maximale est évaluée en 
calculant le débit massique étranglé de gaz pouvant passer dans l’espace A. Le débit massique 
maximal ṁ est calculé à l’aide de l’équation (6.3), où AP est l’air du passage A entre le rotor et 
le stator. L’espace A entre le rotor et les stators est de 0.5 mm. Le tableau 6.1 montre les 
propriétés du gaz estimées après le stator de la turbine pour le calcul de débit massique. La 
composante rotationnelle de l’écoulement et les pertes de pression totale dans le stator de la 
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Tableau 6.1 - Propriétés du gaz de recirculation 
Propriétés Valeur 
Pression totale (PT) 11.9 kPa 
Température totale (TT) 975 K 
Constante du gaz (R) 292 m²/s²K 
Ratio de chaleur spécifique (γ) 1.33 
 
Le débit massique maximal de recirculation, si l’écoulement était étranglé, est de 12 g/s, soit 
40 % de l’écoulement d’air entrant. Par contre, pour qu’un écoulement passant dans une 
restriction soit étranglé, le rapport de pression totale de part et d’autre de la restriction doit être 
d’au moins 1.89 (White F. , 2011). Les résultats expérimentaux obtenus lors de l’essai 
montrent un rapport de pression total d’environ 1.12 de part et d’autre de l’espace A. 
L’écoulement n’est donc pas étranglé. De ce fait, le débit massique de recirculation est en 
dessous de 12 g/s, mais la valeur exacte n’est pas connue puisque la vitesse de l’écoulement 
dans l’espace A n’est pas connue. 
 
La figure 6.4 montre les courbes de température calculées à partir du ratio stœchiométrique 
mesuré durant le test pour différents ratios d’échange des gaz. Dans ce cas, l’efficacité de 




massique de recirculation ne dépasse pas 30 % du débit massique d’air entrant dans la 
chambre de combustion.  




























Figure 6.4 - Température de combustion en fonction du temps pour plusieurs pourcentages de recirculation 
 
La figure 6.5 montre les courbes de température calculées à partir du ratio stœchiométrique 
mesuré durant le test pour différentes efficacités de combustion ηcomb. Dans ce cas, seule la 
recirculation des gaz d’échappement est négligée. Selon ces courbes, l’efficacité de 
combustion minimale est de 85 % en régime permanent. Puisque l’ajout des gaz de 
recirculation abaisse la température adiabatique de flamme, une efficacité de plus de 85 % est 
attendue.  


























Figure 6.5 - Température de combustion en fonction du temps pour plusieurs efficacités de combustion 
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Selon les résultats expérimentaux obtenus, il est attendu d’avoir une efficacité de moins de 
100 %, mais de plus de 85 % avec une certaine recirculation des gaz chauds par l’espace A. La 
quantité de recirculation n’est pas connue, ce qui ne permet pas de déterminer avec précision 
l’efficacité de combustion. Une diminution d’environ 1.1 % sur l’efficacité est causée par le 
transfert de chaleur par la pièce B. 
 
 Comparaison entre le numérique et l’expérimental 6.2
Puisque la pression d’entrée et le débit massique d’air lors des essais sont très loin des 
conditions d’opérations attendues, une analyse numérique a été faite avec les nouvelles 
conditions. Le tableau 6.2 montre les objectifs fixés, les résultats des analyses numériques et 
les résultats expérimentaux obtenus. L’efficacité du modèle numérique est calculée en 
comparant la température moyenne de sortie avec la température adiabatique de flamme aux 
mêmes conditions. 
 
Tableau 6.2 - Résultats des évaluations numérique et expérimental 
Critères Objectif Numérique Expérimental Écart N-E 
Pertes de pression totale 4-8% 4.7 % 4.3 % 8.5 % 
Température de sortie moyenne 1000 K 1039 K 975 K 6.1 % 
Efficacité de combustion >95% 99.7% >85% <10.5 % 
 
Les résultats expérimentaux et le modèle numérique montrent une bonne concordance avec un 
écart de moins de 10 % pour les pertes de pression totale et la température moyenne en sortie. 
L’écart pour l’efficacité de combustion est non négligeable. Par contre, comme il a été 
mentionné, puisque la mesure du débit de gaz recirculé n’est pas connue, il est difficile de 
connaître l’efficacité de combustion avec précision. 
 
 Conclusion 6.3
Une combustion d’environ 30 secondes à 1000 K avec une efficacité d’au moins 85 % a été 
maintenue dans le banc d’essai avec de l’hydrogène. Cette étape présente un accomplissement 




validité du modèle numérique. Une étude plus approfondie sur les écoulements secondaires 
permettrait de déterminer l’efficacité de combustion avec plus de précision. 
 
Afin d’améliorer la validation des modèles numériques, il serait intéressant de concevoir une 
technique pour mesurer la distribution de la température dans la chambre de combustion et 
ainsi valider le facteur de motif. Il serait aussi important d’investiguer les problèmes 
d’allumage du méthane. L’ajout d’un pare-flamme dans la première zone pourrait 
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CHAPITRE 7 CONCLUSION 
La turbine à gaz SRGT est une microturbine qui se démarque par sa simplicité et son faible 
coût de fabrication. SRGT propose une architecture en étages avec le compresseur 
supersonique à impulsion en périphérie d’une turbine transsonique à impulsion au centre. Un 
rim-rotor est placé en périphérie pour reprendre les efforts centrifuges dus aux hautes vitesses 
de rotation. Le moteur utilise le principe des statoréacteurs avec une compression 
supersonique par ondes de choc, une combustion subsonique et une détente des gaz à plus 
grande vitesse que l’air entrant. 
 
Dans le cadre de cette recherche en partenariat avec Gabriel Vézina, l’objectif est de montrer 
que le prototype SRGT est capable de produire une puissance nette positive pendant 30 
secondes. Un prototype de 5 kW tournant à 135 000 RPM a été conçu et testé dans le but de 
caractériser le système dans son ensemble et d’atteindre l’objectif du projet. L’objectif a été 
partiellement atteint puisqu’il a été possible d’accélérer un prototype de 102 000 RPM à 
117 000 RPM. Une combustion a été maintenue pendant 30 secondes avec une température 
d’entrée de la turbine de 975 K. Par contre, aucune puissance nette positive n’a pu être 
démontrée. Il est possible qu’il y ait eu une puissance nette produite lors de l’accélération, 
mais la valeur ne peut être calculée précisément à cause des limites d’instrumentation du banc 
d’essai. 
 
Pour le prototype de 5 kW, une chambre de combustion utilisant du méthane et de l’hydrogène 
comme carburant est conçue. Un modèle 0D est utilisé pour faire un premier dimensionnement 
de la chemise et des passages dans la chambre de combustion. Une étude numérique a permis 
le raffinement de la conception dans le but d’atteindre les objectifs de conception fixés 
préalablement. Une validation expérimentale a permis de montrer que la technique de 
conception est adéquate pour cette phase de développement avec un écart de moins de 10 % 
entre les valeurs numériques et expérimentales. Des problèmes d’allumage n’ont pas permis la 
validation expérimentale de la chambre de combustion avec le méthane. Seul, l’hydrogène a 




Une efficacité de combustion de plus de 85 % a été maintenue lors du test de 30 secondes. La 
valeur exacte de l’efficacité de combustion n’est pas connue puisque le transfert de chaleur et 
la recirculation des gaz influencent aussi la température de sortie de la chambre de 
combustion. Des pertes de pressions totales de 4.1 % ont aussi été obtenues durant l’essai, ce 
qui est inférieur à la limite de conception de 8 %.  
 
Pour faire les essais sur le prototype SRGT, un banc d’essai a été conçu. Le banc d’essai 
comprend un démarreur pour accélérer le prototype et un module fluide pour caractériser la 
turbine SRGT-2. Le démarreur électropneumatique de 9.2 kW permet d’accélérer le prototype 
jusqu’à une vitesse maximale de 102 000 RPM. Le module fluide est la partie du banc d’essai 
contenant les différentes parties de la turbine SRGT-2 comme le rotor, les stators, la chambre 
de combustion, l’entrée et l’échappement. Le module est instrumenté dans le but d’obtenir une 
caractérisation complète de la turbine. Sa configuration modulaire permet aussi de caractériser 
chacune des composantes individuellement en changeant certaines sections. 
 
 Travaux futurs 7.1
Dans le but de continuer le développement de la chambre de combustion de la turbine SRGT, 
une étude plus poussée sur les problèmes d’allumage du méthane doit être faite. Une analyse 
de la vitesse et la direction de l’écoulement dans la chemise permettrait de savoir si les 
problèmes d’allumage viennent de problèmes de mélange et/ou de vitesse de flamme par 
rapport à la vitesse de l’écoulement. Il se pourrait aussi que ces problèmes viennent de 
l’énergie d’allumage qui n’est pas assez grande. 
 
Pour améliorer la précision des modèles numériques, des validations expérimentales à plus 
haut débit massique et plus haut rapport de pression doivent être réalisées. Une caractérisation 
des écoulements secondaires et de la conduction thermique permettrait aussi de connaître 
l’efficacité de la chambre de combustion avec plus de précision. Finalement, une mesure du 





Pour le banc d’essai, le système de démarrage doit être amélioré pour augmenter la puissance 
et la flexibilité sur la vitesse de démarrage. L’utilisation d’un moteur électrique démultiplié 
semble la meilleure solution puisqu’il permettrait aussi de mesurer la puissance produite à 
l’arbre. Par contre, pour des vitesses de rotation aussi élevées, la mise en œuvre d’une boite 
démultipliée n’est pas facile à faire. Une étude de faisabilité doit être faite à ce sujet. Il serait 
aussi intéressant de mettre en œuvre les différentes configurations présentées afin de 
compléter la caractérisation de chacune des composantes du système et mieux comprendre 
l’interaction entre chacune des composantes. 
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Débit volumique (m³/min)Courbes noires = Efficacité adiabatique (%)Courbes rouges = Température de sortie (°C)
Courbes bleues = Vitesse d’entraînement (RPM)
Courbes vertes = Puissance (kW)
Courbes violettes = Efficacité volumétrique (%)
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